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Punkt, in dem die Kraft-Rissöffnungskurve von einer Ursprungsgeraden mit einer im 
Vergleich zum linearen Bereich der Kraft-Rissöffnungskurve um 5 % reduzierten 





ASTM American Society for Testing and Materials 
B [0/90/0]-MAG 
B/2 [0/900,5]-MAG 
CAI compresssion after impact/Restdruckfestigkeit nach Schlagbeanspruchung 
CC compliance calibration/Nachgiebigkeits-Kalibrierungsmethode 
CF carbon fiber/Carbon- oder Kohlenstofffaser 
CFK carbon- oder kohlenstofffaserverstärkter Kunststoff 
CLT classical laminated plate theory/Klassische Laminattheorie 
CT Computertomografie 
DCB double cantilever beam/doppelter Kragarm 
DIN Deutsches Institut für Normung 
DM Direkte Methode 
DMS Dehnungsmessstreifen 








HTA high tenacity/Standard-Kohlenstofffaser 
HTS high tensile strength/Kohlenstofffaser höherer Zugfestigkeit 
ISO International Organization for Standardization 
ITOOL Integrated Tool for Simulation of Textile Composites 





LION Laminatauslegungsprogramm (Laminate Evaluation) 





MBT modified beam theory/modifizierte Balken-Theorie 
MCC modified compliance calibration/modifizierte Nachgiebigkeits-Kalibrierungsmethode 
Mini-TED Miniature Trailing Edge Device/CFK-Spreizklappe 
MSV Mehrschichtverbund 
NL nichtlinear, Punkt, in dem der Verlauf der Kraft-Rissöffnungskurve nichtlinear wird 
OSS one side stitch/Stichtyp in der Einseitennähtechnik 
PES Polyester 
R-Kurve Widerstandskurve 








VDI Verein Deutscher Ingenieure 






x, y, z globales kartesisches Laminat-Koordinatensystem 
1, 2, 3 
natürliches kartesisches Einzelschicht-Koordinatensystem,  
1 parallel zur Faserrichtung,  
2 quer zur Faserrichtung in der Schichtebene,  
3 quer zur Faserrichtung normal zur Schichtebene 
||, ⊥ 
natürliches kartesisches Einzelschicht-Koordinatensystem, 
|| parallel zur Faserrichtung, 
⊥ quer zur Faserrichtung in und normal zur Schichtebene 
1, n, t 
auf faserparallele Bruchebene bezogenes kartesisches Koordinatensystem,  
1 parallel zur Faserrichtung,  
n quer zur Faserrichtung normal zur Schnitt- oder Bruchebene, 




Zeichen Einheit Bedeutung 
a [mm] Risslänge 
  (Fortsetzung nächste Seite)
Nomenklatur IX 
Lateinische Symbole 





Fläche zwischen Belastungs- und Entlastungskurve des Kraft-
Weg-Diagramms;  
Fehlstellenfläche;  
Koeffizient der Scheiben-Steifigkeitsmatrix 
[A] [N/mm] Scheiben-Steifigkeitsmatrix 
[ABD]  Steifigkeitsmatrix des kombinierten Scheiben/Platten-Elements 
[ABD]-1  Nachgiebigkeitsmatrix des kombinierten Scheiben/Platten-Elements 
B [N] Koeffizient der Koppel-Steifigkeitsmatrix 
[B] [N] Koppel-Steifigkeitsmatrix 
c [-] Kosinusfunktion 
C [1] Faktor der Spannungsüberhöhung 
cs [-] Referenz-Koordinatensystem 
D [Nmm] Koeffizient der Platten-Steifigkeitsmatrix 
[D] [Nmm] Platten-Steifigkeitsmatrix 
e [1] freier Parameter der modifizierten Ramberg-Osgood-Gleichung 
E [MPa] Elastizitätsmodul 
fE [1] Werkstoffanstrengung 
F [N] Kraft 
G [MPa]; [J/m2] Schubmodul; interlaminare Energiefreisetzungsrate 
GF [tex] Garnfeinheit, Garnstärke, Titer 
l [mm]; [mm] Länge; Fehlstellenlänge 
M [N] Schnittmoment 
n [1] Anzahl 
N [N/mm] Schnittkraft 
NR [°] Nährichtung 
p [mm]; [1] Stichlänge; werkstoffspezifischer Neigungsparameter 
PR [°] Prüfrichtung 
R [MPa] Festigkeit 
R2 [1] Bestimmtheitsmaß 
RA [MPa] Bruchwiderstand der Wirkebene 
RD [tex·cm-2] z-Verstärkungsdichte 
RF [°] Rissfortschrittsrichtung 
s [mm]; [1]; [-] Teilung, Nahtabstand; Sinusfunktion; Einheitszellenfläche 
[S]  Nachgiebigkeitsmatrix [ ]S   transformierte Nachgiebigkeitsmatrix 
t [mm] Dicke 
T [°C] Temperatur 
[T]  Transformationsmatrix 
u [mm] Verschiebung 
w [mm]; [mm]; [1] Probenbreite; Fehlstellenbreite; Gewichtungsfaktor 
x 
[mm], [mm2]; 





Zeichen Einheit Bedeutung 
 α [°]; [10-6/K] Faserorientierungswinkel;  thermischer Längenausdehnungskoeffizient 
 γ [%] Schiebung 
 ∆ [1] Delta 
 ε [%] Normaldehnung 
 κ [%/mm] Krümmung 
 ϕ [%] Faservolumengehalt 
 ν [1] Querkontraktionszahl 
 θ [°] Winkel zwischen 2- und n-Richtung 
 σ [MPa] Normalspannung 
 σp [MPa] freier Parameter der modifizierten Ramberg-Osgood-Gleichung 
 σI [MPa] maximale Hauptnormalspannung 
 τ [MPa] Schubspannung 
 ξp [1] freier Parameter der modifizierten Ramberg-Osgood-Gleichung 





 Α action plane/Wirkebene 
 c compression/Druckbeanspruchung 





|| parallel zur Faserrichtung 
⊥ quer zur Faserrichtung in und normal zur Schichtebene 
ψ ψ-Richtung 
0 Ursprungswert; Bezug auf Neutralebene 
0° 0° 
1 parallel zur Faserrichtung; Konstante 1 
1C Mode-1-Belastung zur Bestimmung der interlaminaren Energiefreisetzungsrate unvernähter FKV 
1R Mode-1-Belastung zur Bestimmung der scheinbaren interlaminaren Energiefreiset-zungsrate vernähter FKV 
2 quer zur Faserrichtung in der Schichtebene; Konstante 2; Wiederholung der Schichtung 




3 quer zur Faserrichtung normal zur Schichtebene 
16 16 Schichten 
[A1-B-A2] [A1-B-A2]-HTA-Laminat, Lagenaufbau [+45/0/-45/0/90]S 
[A1-(B/2)S-A2] [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminat, Lagenaufbau [+45/0/-45/0/900,5]S 





fp fracture plane/Bezug auf Bruchebene 
GF Garnfeinheit, Garnstärke, Titer 
i Variable 
j Variable 
korr korrigiert, angepasst 
m Matrix 
min Minimum 
n quer zur Faserrichtung normal zur Schnitt- oder Bruchebene 
p Stichlänge; freier Parameter der modifizierten Ramberg-Osgood-Gleichung 
PR Prüfrichtung 
s Teilung, Nahtabstand 
S symmetrisch 
t quer zur Faserrichtung in Schnitt- oder Bruchebene 
therm thermisch 
unvernäht unvernähtes Laminat 
ult ultimativ, zum Bruch führend 
vernäht vernähtes Laminat 





x  Betrag von x 
x  Mittelwert von x 






 Kurzfassung  
Das Vernähen von trockenen Faserhalbzeugen im Vorfeld der Harzinjektion bietet 
vielfältige Möglichkeiten, um gewichts- und kostenoptimierte Faser-Kunststoff-Ver-
bund-Bauteile komplexer Geometrie herzustellen. Zur Stabilisierung der Faseranord-
nung, insbesondere aber zur Erhöhung der Impaktbeständigkeit und Schadenstole-
ranz derartiger Strukturen können flächige Halbzeuge durch strukturelles Vernähen 
verstärkt werden, wodurch die Aufnahme komplexer dreidimensionaler Belastungen 
ermöglicht wird. Allerdings kann Vernähen in Laminatdickenrichtung die mechani-
schen Scheibeneigenschaften des Verbunds in der Laminatebene auch reduzieren, 
was auf Fehlstellen (Reinharzgebiete) und Faserondulationen,  verursacht durch das 
Nähgarn, zurückzuführen ist. 
Im Rahmen dieser Arbeit wurden daher, aufbauend auf Ergebnissen scheibenzug- 
und -druckbelasteter Faser-Kunststoff-Verbunde, kohlenstofffaserverstärkte Multi-
axialgelege-(MAG-)Laminate strukturell vernäht und eine breit angelegte experimen-
telle Parameterstudie zum Einfluss unterschiedlicher Nähkonfigurationen auf Schei-
ben-Schubmodul und -festigkeit sowie zusätzlich auf die Restdruckfestigkeit nach Im-
paktbelastung (CAI-Festigkeit) und die scheinbare interlaminare Energiefreisetzungs-
rate G1R unter Mode-1-Belastung durchgeführt. Neben Stichrichtung, Garnfeinheit, 
Teilung (Abstand zwischen zwei parallelen Nähten) und Stichlänge wurde die Belas-
tungsrichtung (Rissfortschrittsrichtung im Falle von G1R) als Parameter definiert, sys-
tematisch variiert und hinsichtlich ihrer statistischen Signifikanz auf das experimentel-
le Ergebnis untersucht. In der Mehrzahl der Fälle wurden der Schubmodul und die 
Schubfestigkeit im Vergleich zum unvernähten Laminat um bis zu 22 % reduziert. Bei 
einigen Nähkonfigurationen ließen sich aber auch keine Änderung oder sogar eine 
geringfügige Steigerung des Schubmoduls im Vergleich zum unvernähten Laminat 
feststellen. Demgegenüber konnten die CAI-Festigkeit und G1R durch strukturelles 
Vernähen maximal um 48 % bzw. um den Faktor 5 erhöht werden. Während die 
Scheibenschubeigenschaften und G1R dominierend von der Garnfeinheit beeinflusst 
werden, wird die CAI-Festigkeit vorwiegend durch die Wahl der Stichdichte bestimmt, 
wobei der Einfluss von Garnfeinheit und Stichdichte auf die untersuchten Kennwerte 
gegenläufig ausgeprägt ist. Ein Anstieg dieser Parameter führt zu Absenkungen der 
Scheibeneigenschaften, gleichzeitig aber auch zu Steigerungen von CAI-Festigkeit 
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und G1R. Allerdings kann durch die Wahl geeigneter Nähkonfigurationen ein Kompro-
miss zwischen beiden Effekten gefunden werden. 
Die Realisierung der Nähtechnik im Industriemaßstab kann allerdings nur dann erfol-
gen, wenn Werkstoffeigenschaften günstig und schnell, d. h. mit minimalem experi-
mentellen Aufwand, abgeschätzt werden können. Zur Simulation des Festigkeitsver-
haltens in der Laminatebene, das in der Strukturauslegung neben dem elastischen 
Verhalten häufig maßgeblich ist, wurde daher, aufbauend auf einem parametrisch 
gesteuerten Finite-Elemente-Einheitszellenmodell, ein Modul zur kontinuumsmecha-
nischen Versagensanalyse (Spannungs-, Verzerrungs-, Festigkeits- und Degrada-
tionsanalyse) entwickelt. In Abhängigkeit der jeweiligen Parametereinstellung können 
komplexe Einheitszellen mit Fehlstellen und Faserondulationsgebieten modelliert 
werden. Die iterative, einzelschichtbasierte Versagensanalyse ermöglicht die Ab-
schätzung von Festigkeitskennwerten unvernähter und strukturell vernähter MAG-La-
minate unter Scheibenbelastung (Zug, Druck und Schub). Zur Bewertung der Werk-
stoffanstrengung für Faserbruch wurde das Maximalspannungs-Kriterium, für 
Zwischenfaserbruch das Wirkebenenkriterium von Puck für den dreidimensionalen 
Spannungszustand implementiert. Das Nachversagensverhalten wird kontinuums-
mechanisch durch Steifigkeitsdegradation nach einem für den dreidimensionalen 
Spannungszustand modifizierten Chiu-Modell abgebildet. Die nichtlineare Versa-
gensanalyse erlaubt die Berechnung des Schädigungsverhaltens infolge von Zwi-
schenfaserbruch, die Vorhersage des Totalversagens und des ebenen Spannungs-
Dehnungs-Verhaltens sowie die Berücksichtigung thermisch bedingter Eigenspan-
nungen und werkstofflicher Nichtlinearitäten. 
Alternativ zur Einheitszellenmodellierung wurde für den Konstrukteur in der Vorausle-
gung oder den Anwender in der Verarbeitungstechnik die Möglichkeit geschaffen, 
Scheibeneigenschaften strukturell verstärkter Laminate mit nahezu beliebigem 
Schichtaufbau und Nähmuster durch die Verwendung von Kennwerten vernähter, 
unidirektionaler MAG-Einzelschichten in Verbindung mit analytischen Laminatanaly-
seprogrammen konservativ abzuschätzen. Zur Vorhersage mit verbesserter Genau-
igkeit sollte allerdings auf das Finite-Elemente-Einheitszellenmodell zurückgegriffen 
werden. 
 
 Abstract  
Stitching of dry semi-finished fiber products prior to the resin infusion offers the 
potential for weight and cost reductions in complex composite (fiber reinforced 
plastic) structures. The insertion of local through-thickness reinforcements into dry 
preforms by stitching provides a possibility to stabilize fibers in the demanded 
orientation and to particularly improve the mechanical performance perpendicular to 
the laminate plane (out-of-plane). Three-dimensional stress states can be carried by 
stitching yarns, leading to increased impact resistance and damage tolerance. On the 
other hand, the 3D reinforcement induces dislocations of the in-plane fibers, which 
causes the formation of voids (resin pockets) in the stitch vicinity after resin infusion 
possibly reducing the in-plane properties of the laminate, such as stiffness and 
strength. 
Based on results under in-plane tension and compression loading, a broad experi-
mental study on the influence of varying stitching configurations on the in-plane shear 
modulus and strength as well as on the compression after impact (CAI) strength and 
apparent mode 1 energy release rate G1R of non-crimp fabric (NCF) carbon fi-
ber/epoxy laminates is presented in this thesis. The direction of stitching, thread 
diameter, spacing and pitch length as well as the direction of testing (which may be 
interpreted as direction of crack propagation in the case of G1R) were varied and their 
effect on the experimental results was evaluated statistically. In some cases, no 
changes or a slight shear modulus increase could be found compared to the un-
stitched laminate, whereas in most cases reductions of modulus and strength up to 
22 % were observed. In contrast, the CAI strength and G1R could be improved up to 
48 % or by a factor of 5, respectively. The in-plane properties and G1R are mainly 
controlled by the thread diameter, while the stitch density shows a significant influ-
ence on the CAI strength. Thereby, stitching affects the mechanical properties both in 
positive and negative directions. Increasing the thread diameter and the stitch density 
leads to a decrease of the in-plane properties and to an improvement of the CAI 
strength and G1R. With a proper selection of the stitching configuration a compromise 
between both effects can be found. 
Stitching technology on an industrial scale can only be realized if material character-
istics can be estimated economically and fast with a minimum of experiments. In 
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structural design strength characteristics are often relevant beside the elastic behav-
ior. Therefore, a finite element model was developed to estimate the in-plane 
strength of structurally stitched laminates based on a representative unit cell ap-
proach. The parametric model is capable to generate complex unit cells taking voids 
and regions with disturbed fiber orientations into account. The non-linear, continuum 
mechanics based failure analysis includes stress and strain analysis, fracture 
analysis and degradation analysis of structurally stitched laminates under in-plane 
loading (tension, compression and shear). Moreover, the damage state caused by 
inter-fiber failure, the total failure as well as the in-plane stress-strain behavior can be 
calculated taking thermal stresses and physical non-linearities into account. For fiber 
failure the maximum stress criterion, for inter-fiber failure Puck’s action plane criterion 
for 3D stress state are used to estimate the stress exposure. Post-failure behavior is 
modeled by stiffness degradation according to a Chiu model which was modified for 
3D stress states. 
Besides the unit cell model a method is provided to predict in-plane properties of 
structurally stitched laminates conservatively for application in an early design stage 
or in processing technology. For this purpose, the material characteristics of structur-
ally stitched NCF single layers are allocated which can be used in combination with 
laminate analysis tools to estimate composite materials within a wide variety of lay-
ups and stitching configurations. Nevertheless, to achieve a higher accuracy in the 
prediction, the application of the unit cell modell should be preferred. 
 1 Einleitung 
Die Anwendung und Weiterentwicklung von Leichtbaustrukturen ist für die Luft- und 
Raumfahrt, die Transport- und die Automobilindustrie von enormer Bedeutung, um 
einerseits durch Gewichtsreduktion oder Erhöhung der Nutzlast die Umweltbelas-
tungen zu verringern und andererseits den gestiegenen Sicherheits- und Komfortbe-
dürfnissen zu genügen. Durch Leichtbaustrukturen aus faserverstärkten Kunststof-
fen, verbunden mit einer multifunktionalen Bauweise und einer hohen Integrationstie-
fe, können neben gewichtsoptimierten auch kostengünstige Lösungen erzielt werden. 
Besonders kohlenstofffaserverstärkte Kunststoffe (CFK) eignen sich für Anwendun-
gen, bei denen sehr hohe gewichtsspezifische Eigenschaften wie Festigkeit und Stei-
figkeit gefordert werden, wodurch gegenüber Aluminiumbauweisen Masseeinspa-
rungen von bis zu 30 % realisiert werden können ([1] – [6]). 
Vor diesem Hintergrund ist der gewichtsbezogene Anteil von Faser-Kunststoff-Ver-
bund-(FKV-)Bauteilen am Strukturgewicht ziviler Flugzeuge seit Mitte der 60er Jahre 
exponentiell gestiegen, siehe Abb. 1.1. Gegenwärtig nehmen FKV- Anwendungen im 




Abb. 1.1: Anteil von FKV-Bauteilen am Strukturgewicht ziviler Flugzeuge ([2] und 
[7] – [11]) 
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klappenträger, Tragflügel-Mittelstück (Center Wing Box), Fensterrahmen, Fußboden-
querträger, hintere Druckkalotte, der nicht druckbeaufschlagte hintere Teil des Rum-
pfes (Sektion 19) und das Seitenleitwerk etwa 25 % des Strukturgewichts ein [12]. 
Erstmalig soll dieser Anteil mit dem Boeing 787 Dreamliner und dem Airbus A350 
XWB auf 50 % gesteigert werden, was unter Anderem durch innovative Rumpf- und 
Tragflügelbauweisen in Faserverbundtechnologie (vgl. Abb. 1.2) erreicht werden soll 
[12]. Auch zukünftig wird weiterhin eine Steigerung des FKV-Anteils am Strukturge-
wicht angestrebt; [16], [17]. Gleichzeitig sollen durch neuartige FKV-Bauweisen 
neben Gewichts- auch bis zu 40-prozentige Kostenreduktionen gegenüber Alumini-
umreferenzstrukturen realisiert werden [3]. Voraussetzung dafür ist die Integration 












Abb. 1.2: CFK-Flugzeugstrukturen: (a) Flugzeugnase und (b) Rumpfsegment 
Boeing 787 [13], [14], (c) Center Wing Box und (d) Sektion 19 Airbus 
A380 [15], (e) Studie einer Flügelunterschale [4] 
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kosten, unter anderem durch einen gesteigerten Automatisierungsgrad, in der FKV-
Fertigung. 
Für geometrisch komplexe FKV-Komponenten, wie Landeklappenträger (z. B. A380 
[18]) oder Lasteinleitungsbauweisen (z. B. Lasteinleitungsrippe einer Landeklappe) 
sowie für gekrümmte, kleinflächige FKV-Bauteile1, wie beispielsweise die hintere 
Druckkalotte des A380 oder das Druckschott für einen Fahrwerksschacht [19], rückt 
die Entwicklung trockener Faservorformlinge (Preformen) aus textilen Halbzeugen 
und deren Verarbeitung mittels Harzinjektionsverfahren zunehmend in den Vorder-
grund. In diesem Zusammenhang bietet die Nähtechnik vielfältige Möglichkeiten, bei-
spielsweise um multiaxiale Faseranordnungen zu stabilisieren oder um Faserhalb-
zeuge vorzukonfektionieren, d. h. untereinander endkonturnah zu fixieren und zu 
kompaktieren. Vorkonfektionierte Sub-Preformen können wiederum durch Vernähen 
miteinander oder auch mit anderen textilen Halbzeugen zu geometrisch komplexen 
Preformen verbunden werden. Weiterhin können lokale Verstärkungen, Schaumker-
ne und metallische Lasteinleitungselemente eingearbeitet werden ([5], [6], [20] und 
[21], vgl. Abb. 1.3). 
Einen wesentlichen Vorteil bietet das strukturelle Vernähen trockener Faserhalbzeu-
ge in Dickenrichtung (siehe Abb. 1.3), wodurch nach der Harzinjektion die Laminatei-
genschaften senkrecht zur Laminatebene erheblich gesteigert werden können. So 
stellte sich heraus, dass die Delaminationsausbreitung in vernähten Laminaten stark 
eingeschränkt wird. Experimentelle Untersuchungen an kohlenstofffaserverstärkten 
Kunststoffen unter Mode-1- und Mode-2-Belastung ergaben eine um bis zu 32-fach 
höhere Energiefreisetzungsrate gegenüber unvernähten Verbunden; [24] – [27]. An 
impaktbeanspruchten, vernähter FKV-Schalenstrukturen wurde im Vergleich zu 
unvernähten Laminaten eine verringerte Schadensfläche ([28], [29]), eine verringerte 
Ausbreitung von Delaminationen [30] und eine um bis zu 1,5-fach höhere Restdruck-
festigkeit ([31], [32]) beobachtet. Allerdings verursacht das eingebrachte Nähgarn 
eine Störung der Fasern (Fehlstellen) in den FKV-Einzelschichten und beeinträchtigt 
damit die mechanischen Eigenschaften innerhalb der Laminatebene (Scheiben-
eigenschaften) mehr oder weniger [33]. 
                                            
1  Im Gegensatz zu großflächigen Schalenstrukturen wie Rumpfsegmente oder Flügelschalen 
4  1  Einleitung 
Strukturelles Vernähen lässt sich in der industriellen Anwendung nur dann umsetzen, 
wenn leistungsfähige und zuverlässige Simulationswerkzeuge vorhanden sind, die 
schon in einem sehr frühen Entwicklungsstadium eine Abschätzung optimaler Näh- 
und Werkstoffkonfigurationen sowie der erzielbaren Laminateigenschaften ohne 
langwierige und kostenintensive experimentelle Untersuchungen erlauben. Eine 
besondere Herausforderung dabei stellt die realitätsnahe Versagensanalyse vernäh-
ter FKV dar. Die Festigkeitsvorhersage selbst einfachster, dünnwandiger und ebener 
FKV-Strukturen unter einachsiger Belastung (ebene und homogene Spannungsver-
teilung) ist mit einem beträchtlichen Rechenaufwand verbunden, der die Möglichkei-
ten derzeit kommerziell erhältlicher Laminatanalyse- und Finite-Elemente-Program-




Abb. 1.3: Vernähen von CFK-Strukturen: (a, b) Preformherstellung mit Handha-
bungsautomaten ([21], [22]), (c, d) strukturelles Nähen, (c) Annähen 
von Stringern auf impaktgefährdeter Außenschale [23], (d) linear ge-
führtes Vernähen flächiger Halbzeuge (Institut für Verbundwerkstoffe 
GmbH) 
 2 Motivation und Zielsetzung 
Zur wirtschaftlichen Produktion komplexer FKV-Strukturen bietet die Nähtechnik viel-
seitige Möglichkeiten, um Faseranordnungen und Preformen vor der Harzinjektion 
automatisiert zu stabilisieren. Insbesondere aber werden flächige Halbzeuge zur Er-
höhung der mechanischen Eigenschaften in Laminatdickenrichtung strukturell ver-
näht. Dadurch können komplexe dreidimensionale Belastungen aufgenommen und 
gewichts- und kostenoptimierte Lösungen entwickelt werden. Gleichzeitig können 
durch Verstärkungen in Dickenrichtung die mechanischen Eigenschaften in der Lami-
natebene aber auch reduziert werden, wofür hauptsächlich Fehlstellen infolge von 
Faserumlenkungen verantwortlich gemacht werden. Allerdings fehlen ausreichend 
breit angelegte, experimentelle Studien, die systematisch den Einfluss von unter-
schiedlichen Nähkonfigurationen sowohl auf Steifigkeits- und Festigkeitseigenschaf-
ten bei Scheibenschubbeanspruchung als auch auf Kennwerte in Dickenrichtung 
(Energiefreisetzungsrate und Impaktbeständigkeit) untersuchen und quantifizieren. 
Das Ziel der Arbeit war daher, aufbauend auf Ergebnissen zug- und druckbelasteter 
FKV [16] die Beeinflussung des Werkstoffverhaltens schubbelasteter kohlenstoffa-
serverstärkter Multiaxialgelege-Laminate durch strukturelles Vernähen zu untersu-
chen, um optimale Nähkonfigurationen im Hinblick auf bestmögliche intralaminare 
Elastizitäts- und Festigkeitskennwerte und gleichzeitige Eigenschaftssteigerung in Di-
ckenrichtung abzuleiten. Dazu sollten Schubversuche an unvernähten und vernähten 
Laminaten durchgeführt sowie die Restdruckfestigkeit nach Impaktbelastung und die 
interlaminare Energiefreisetzungsrate unter Mode-1-Belastung bestimmt werden. Als 
Parameter wurden die Stichrichtung, die Garnfeinheit, das Nähmuster als Funktion 
von Teilung und Stichlänge sowie die Belastungsrichtung (Rissfortschrittsrichtung im 
Falle der Energiefreisetzungsrate) definiert, systematisch variiert und hinsichtlich 
ihrer statistischen Signifikanz auf das experimentelle Ergebnis untersucht. 
Die Realisierung innovativer Technologien, wie strukturelles Nähen von trockenen 
Faserpreformen in Verbindung mit Harzinjektionstechniken, kann im industriellen 
Maßstab allerdings nur erfolgen, wenn eine verlässliche Simulation der Werkstoffei-
genschaften ohne zeit- und kostenintensive experimentelle Charakterisierung mög-
lich ist. Aufgrund dessen war eine weitere Zielsetzung die Entwicklung eines Finite-
Elemente-Modells, mit dem das Versagensverhalten vernähter FKV in der Laminat-
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ebene abgeschätzt werden kann. Das Modell sollte auf einer in Abhängigkeit von La-
minataufbau, Faservolumengehalt, Nähkonfiguration und Fehlstellenausbildung para-
metrisch gesteuerten Einheitszelle zur Berechnung des Scheiben-Elastizitätsverhal-
tens vernähter Laminate [16] aufbauen und eine kontinuumsmechanische Versa-
gensanalyse (Spannungs-, Verzerrungs-, Festigkeits- und Degradationsanalyse) un-
ter ebener Zug-, Druck- und Schubbelastung ermöglichen. Um die zur Finite-Elemen-
te-Analyse benötigten Eigenschaften der unidirektional verstärkten Einzelschicht be-
reitzustellen, sollte deren Spannungs-Dehnungs-Verhalten experimentell charakteri-
siert werden. Die Verifizierung der Berechnungen sollte anhand der Versuchsergeb-
nisse unter Normal- [16] und Schubbelastung (Elastizitätskennwerte und Festigkeits-
kennwerte infolge von Faser- und Zwischenfaserbruch) erfolgen. Mit dem Einheits-
zellenmodell sollte eine experimentell gesicherte Basis erarbeitet werden, um zukünf-
tig in der Auslegung verlässliche Aussagen zum Einfluss von Nähkonfigurationen auf 
das ebene Elastizitäts- und Versagensverhalten treffen zu können. 
Wesentliche Eingangskenngrößen der Einheitszellenmodellierung sind die Fehlstel-
lengeometrie, die Laminatdicke und der Faservolumengehalt, die direkt von der ver-
wendeten Nähkonfiguration abhängen. Um Parameterstudien durchzuführen und Ex-
perimente teilweise zu ersetzen, sollten daher auf Messergebnissen basierende Mo-
delle entwickelt werden, die Aussagen über zu erwartende Volumengehalte, Dicken 
und Fehlstellenausbildungen liefern. Auf Grundlage dieser Modelle sollte eine Para-
meterstudie zur Auswahl optimaler Nähkonfigurationen hinsichtlich der geringstmögli-
chen Reduktion von Scheiben-Elastizitäts- und -Festigkeitskennwerten erfolgen. Um 
den Einfluss dieser Nähkonfigurationen auf Eigenschaften in Laminatdickenrichtung 
bewerten zu können, sollten aus den experimentellen Ergebnissen der Restdruckfes-
tigkeit nach Impaktbelastung und der Energiefreisetzungsrate empirische Modelle 
abgeleitet werden, die eine Abschätzung der Kennwerte in Dickenrichtung zulassen. 
Um dem Konstrukteur in der Vorauslegung oder dem Anwender in der Verarbei-
tungstechnik Steifigkeits- und Festigkeitskennwerte strukturell verstärkter Laminate 
mit nahezu beliebigem Aufbau zur Verfügung zu stellen, sollte eine weitere Parame-
terstudie an vernähten Einzelschichten durchgeführt und deren Scheibeneigenschaf-
ten für eine Vielzahl von Nähkonfigurationen bestimmt werden. Anschließend können 
diese in Laminatanalyseprogrammen zur näherungsweisen Ermittlung der Laminat-
steifigkeit und -festigkeit weiterverarbeitet werden. 
 3 Stand der Forschung  
3.1 Faser-Kunststoff-Verbunde 
Faser-Kunststoff-Verbunde sind Konstruktionen, die aus mindestens zwei werkstoff-
lich miteinander verbundenen Einzelkomponenten bestehen, wobei deren wesent-
liche Eigenschaften vorteilhaft kombiniert werden, um im Verbund ein deutlich über-
legenes Eigenschaftsprofil im Vergleich zu den Einzelkomponenten zu erzielen. In-
nerhalb des FKV erfüllen die Komponenten unterschiedliche Aufgaben. Die hochfes-
ten Fasern (z. B. Glas- (GF), Aramid- (AF) und Kohlenstofffaser (CF)) übernehmen 
die anliegenden mechanischen Lasten und sorgen für die nötige Steifigkeit und Fes-
tigkeit des Verbunds, während die Polymermatrix die eingeleiteten Lasten auf die Fa-
ser überträgt und faserstützende und -schützende Funktionen übernimmt. Charakte-
ristische Fasern, Matrizes und ihre Eigenschaften sind beispielsweise in [34] bis [36] 
aufgeführt. 
Für die Anwendung in Hochleistungs-Faser-Kunststoff-Verbunden zeichnen sich ins-
besondere Kohlenstofffasern aufgrund ihrer herausragenden Eigenschaften, wie bei-
spielsweise hohe Steifigkeit und Festigkeit parallel zur Faserlängsrichtung, exzellente 
Ermüdungsfestigkeit, thermische Stabilität, keine Feuchtigkeitsaufnahme und Be-
ständigkeit in korrosiven Medien, aus. Strukturbedingt haben Kohlenstofffasern an-
isotrope Eigenschaften. 
Faser-Kunststoff-Verbunde besitzen aufgrund ihrer besonderen mechanischen Ei-
genschaften, wie der hohen Steifigkeit und Festigkeit sowie der geringen Dichte, we-
sentliche Vorteile gegenüber den klassischen metallischen Konstruktionswerkstoffen. 
Häufig werden Leichtbaustrukturen durch mehrachsige mechanische Belastungen 
beansprucht. Um das Potenzial von FKV im Sinne des Grads der Werkstoffausnut-
zung voll auszuschöpfen, müssen die lasttragenden Fasern im Verbund möglichst 
parallel zu den äußeren Beanspruchungen (Faserorientierung) angeordnet werden. 
Erfolgt dies durch getrenntes Stapeln mehrerer Einzelschichten mit unterschiedlicher 
Faserorientierung, so entsteht ein Mehrschichtverbund (MSV) oder Laminat. Im Ge-
gensatz zu metallischen Konstruktionswerkstoffen ist bei FKV die Laminatkonstruk-
tion also nicht nur hinsichtlich der Wanddicke zu dimensionieren. Um das Leichtbau-
potenzial voll auszuschöpfen, müssen vielmehr die schichtbezogenen Volumenantei-
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le von Faser und Matrix, die Faserorientierung, die relativen Einzelschichtdicken und 
die Reihenfolgen der Schichten in Dickenrichtung optimiert werden. 
Bei der mathematischen Formulierung des MSV mit Hilfe der „Klassischen Laminat-
theorie“ (CLT) oder der „Netztheorie“ geht man schichtenweise vor (siehe beispiels-
weise [34] – [38]), wobei das MSV-Werkstoffgesetz aus den Werkstoffgesetzen der 
Einzelschichten rechnerisch ermittelt wird. Das Grundelement eines MSV bildet also 
die unidirektional faserverstärkte Einzelschicht (UD-Schicht), die mechanisch ein 
transversal-isotropes Verhalten zeigt. Idealisiert betrachtet verlaufen alle Fasern in-
nerhalb einer UD-Schicht gerade und parallel zueinander. Sie sind gleichmäßig über 
den Querschnitt verteilt und haften ideal an der Matrix. Das Zusammenwirken von 
Fasern und Matrix auf Faser/Matrix-Ebene wird durch die „Mikromechanik“ beschrie-
ben. Mesomechanisch wird die UD-Schicht als homogenes Kontinuum mit unendlich 
fein in der Matrix „verschmierten“ Fasern aufgefasst. Eine detaillierte Beschreibung 
der mechanischen Eigenschaften der faserverstärkten Einzelschicht sind beispiels-
weise in [34] bis [37] zu finden. 
Unidirektionale und multidirektionale Laminate (Ausnahme MSV mit in der Ebene 
richtungsunabhängiger, quasi-isotroper Laminatkonstruktion) zeigen aufgrund ihres 
Aufbaus richtungsabhängiges Verhalten in den mechanischen und physikalischen 
(z. B. Wärmeleitung, thermische Längenausdehnung) Eigenschaften, was die geziel-
te Einstellung des Eigenschaftsprofils von FKV im Herstellungsprozess ermöglicht. 
Es erschließen sich Anwendungen in Industriebranchen, bei denen neben Leichtbau 
Eigenschaften wie die freie Formgestaltung, Korrosions- und Medienbeständigkeit, 
Verschleißfestigkeit, Fähigkeit zur Energieaufnahme, hohe Werkstoffdämpfung, ge-
ringe Wärmeausdehnung, optimale Werkstoffausnutzung, gute Isolationseigenschaf-
ten (elektrisch, thermisch, akustisch) oder gute elektrische Leitfähigkeit zum Tragen 
kommen. Der Einsatz von faserverstärkten Kunststoffen ist neben der Luft- und 
Raumfahrt sowie dem Fahrzeugbau prädestiniert im Boots- und Schiffsbau, im Ma-
schinenbau, im Apparate- und Rohrleitungsbau, in der Elektrotechnik, im Bauwesen, 
in der Medizintechnik sowie im Sportgerätebau ([6], [34], [39] – [47]). 
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3.2 Strukturell vernähte Multiaxialgelege-(MAG-)Laminate 
3.2.1 Einordnung 
Ein Ansatz zur wirtschaftlichen Herstellung von FKV-Strukturen mit komplexer Geo-
metrie (z. B. Spante, Rippen, Stringer, Beschläge, Fensterrahmen, Kraftfahrzeug-Bo-
dengruppe) ist der Einsatz textiler Faserhalbzeuge mit ebener oder räumlicher Faser-
anordnung (2D-Gewebe, 2D-Geflechte, Gestricke und Gewirke, 3D-Gewebe, 3D-Ge-
flechte; vgl. Abb. 3.1), die in der Regel über Preformtechniken (Binder-, Nähtechnik, 
Z-Pinning) und Harzinjektionsverfahren zum Verbundwerkstoff weiter verarbeitet wer-












Abb. 3.1: Beispiele textiler Faserarchitekturen: (a, b) 2D-Gewebe, 2D-Triaxialge-
flecht [48], (c) Gestrick [49], (d) Gewirk [50], (e) 3D-Gewebe [48], (f) 3D-
Geflecht [51]  
nologie liegen die Kostenvorteile unter anderem in günstigeren Halbzeugen, verein-
fachter Lagerhaltung sowie im erhöhten Automatisierungsgrad durch die Ver-
wendung vorkonfektionierter Preformen (Faservorformlinge). Allerdings ist bei der-
artig verstärkten Verbunden aufgrund einer potentiell höheren Porosität, von Fa-
serumlenkungen verursacht durch den textiltechnischen Herstellungsprozess (z. B. 
Verschlaufungen, Maschen) und einer schwierigeren Reproduzierbarkeit der Faser-
architektur mit einer deutlichen Beeinträchtigung der mechanischen Scheibeneigen-
schaften zu rechnen; [66], [67]. Demgegenüber bietet die Nähtechnik die Möglichkeit, 
                                            
2  Prepregs (preimpregnated) sind flächige, mit Matrix vorimprägnierte Faserbündel oder -halbzeu-
ge 
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großflächige, textile Multiaxialgelege-(MAG-)Halbzeuge zu fertigen (siehe Abb. 3.2), 
die für den Einsatz im Flugzeug-, Fahrzeug- und Maschinenbau mit ähnlichen Eigen-
schaften und reproduzierbarer Qualität geeignet erscheinen (vgl. Abb. 3.3 a und b; 
[5], [6], [68] – [73]). Bei MAG sind die Faserrovings schichtweise übereinander abge-
legt, sodass, im Gegensatz zu konventionellen Geweben, Geflechten und Gestri-
cken, Verschlaufungen vermieden werden, welche die mechanische Leistungsfähig-
keit des Laminats in der Ebene deutlich reduzieren können. Diese Halbzeugform, die 
sich mit Faserorientierungen von 0° und ±20° bis ±90° herstellen lässt, ist aufgrund 
einer mechanischen, chemischen oder thermischen Fixierung der Rovings bei der 
Weiterverarbeitung vergleichsweise einfach zu handhaben. Am weitesten verbreitet 
ist das mechanische Fixieren durch Vernähen (meist mit Hilfe eines feinen, nicht 
strukturellen Polyester-(PES-)Garns) auf einer Kettenwirkmaschine (Abb. 3.2; [76] –





Abb. 3.2: Herstellung von Multiaxialgelegen: Kettenwirkmaschine mit multiaxia-
lem Schusseintragsystem und Fixierung von MAG-Rovings [54], [74], 
[75] 
kung der Rovings von ihrer idealen Ausrichtung in der Schichtebene [80], was nach 
der Harzinjektion in der Stichumgebung zur Ausbildung von Reinharzgebieten im 
Verbund führt. Signifikante Einflüsse dieser Effekte auf die Zugfestigkeit der unter-
suchten Laminate konnten nicht beobachtet werden; [71], [81] – [83]. Im Vergleich zu 
Laminaten aus Prepreghalbzeugen ist bei MAG-Laminaten jedoch mit Abminde-
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an MAG-Laminaten, die mit zähmodifizierenden Additiven versehen waren, gezeigt 
werden, dass sich die Druckfestigkeit gegenüber Prepreglaminaten sogar um mehr 
als 10 % steigern lässt [1]. Sjögren und Edgren stellten bei einem Vergleich von CF-
MAG-Laminaten fest, dass unterschiedliche Nähmuster der MAG-Fixierung nur einen 
geringen oder keinen Effekt auf die Elastizitäts- und Festigkeitskennwerte der be-







Abb. 3.3: Beispiele für Multiaxialgelege-Anwendungen im Flugzeugbau: (a) CFK-
Druckschott für Hauptfahrwerksschacht [19] und (b) CFK-Landeklap-
penträger mit Aluminium-Komponenten [15] 
Ein weites Anwendungsfeld für das Vernähen trockener Faserhalbzeuge ergibt sich 
im Zusammenhang mit der Preformtechnologie, die eine wirtschaftliche, automati-
sierbare sowie nahezu abfallfreie Herstellung integraler FKV-Bauteile ermöglicht; [5], 
[20], [85] – [90]. Zur Erzeugung einer endkonturnahen, dreidimensionalen Verstär-
kungsarchitektur, in der die Fasern belastungsgerecht angeordnet sind, wird in der 
Regel eine mehrstufige Vorgehensweise gewählt. Zunächst werden flächige Faser-
halbzeuge durch Vernähen untereinander positionsgenau fixiert. Diese sogenannten 
Sub-Preformen werden durch Nähen miteinander oder auch mit anderen textilen 2D- 
und 3D-Halbzeugen zu geometrisch komplexen Preformen verbunden, wodurch in 
der Fügezone Kraftschluss erzielt wird [5]. Darüber hinaus können durch Vernähen 
unterer Spantrahmen  
(auf Rückseite montiert)  
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Preformen kompaktiert, Funktionselemente, wie z. B. Stringer, Schaumkerne, Kraft-
einleitungs- und Verbindungselemente integriert ([91] – [94]) und lokal belastungsge-
recht orientierte UD-Verstärkungs-Rovings (Faserbündel) appliziert werden (Tailored 
Fibre Placement; [95] – [98]). In [99] wurde gezeigt, dass strukturelles Annähen von 
Krafteinleitungen auch auf Sandwichstrukturen übertragbar ist. Ein einstufiges Pre-
forming hingegen kann beispielsweise durch 3D-Flechtverfahren realisiert werden, 
womit nahezu beliebige Querschnittsformen und -änderungen entlang der Preform-
längsachse (z. B. offene und geschlossene Profile) möglich sind. 3D-Geflechte wer-
den daher häufig für Versteifungselemente wie Stringer, Spante und Fensterrahmen 
eingesetzt; [52], [58] – [61]. 
3D-Faserhalbzeuge eignen sich allerdings nicht für FKV-Bauteile, bei denen eine ge-
zielte, lokale Steigerung der Out-of-plane-Eigenschaften (z. B. Reduktion der Delami-
nationsausbreitung nach Impaktbeanspruchung) und gleichzeitig eine hohe mechani-
sche Leistungsfähigkeit innerhalb der Laminatebene (In-plane) gefordert werden. In 
einer Reihe von Studien wurde gezeigt, dass in diesem Zusammenhang das struktu-
relle Vernähen von Halbzeugen in Dickenrichtung3 mit Textilgarnen aus Glas-, Ara-
mid- oder Kohlenstofffaser vorteilhaft ist; [24] – [33], [52], [60]. Dabei werden Nähver-
fahren angewandt, bei denen das Halbzeug von nur einer oder von zwei Seiten (Ein- 
bzw. Zweiseitennähtechnik) zugänglich sein muss. Die Einseitennähtechnik ermög-
licht das Vernähen komplexer 3D-Preformen mit einem Handhabungsautomaten 
([21] – [23]), wobei unterschiedliche Stichtypen eingesetzt werden: Blind-, OSS®-
(One-Side-Stitch)- und Zweifadenkettenstich ([5], [100], [101]). In Verbindung mit der 
Zweiseitennähtechnik sind der Ein-, Zweifadenkettenstich und der Doppelsteppstich 
gebräuchlich ([6], [76]). Vor- und Nachteile der unterschiedlichen Stichtypen und de-
ren Stichbildung sind in [6], [76], [100] und [102] dargestellt. 
Ein alternatives Verfahren zum Einbringen eines strukturellen Garns in Faserhalb-
zeuge stellt Tufting dar, das sich vom Nähen insofern unterscheidet, als dass die ein-
gebrachten Fäden nicht miteinander verkreuzt oder verkettet werden. Beim Tufting 
wird das Verstärkungsgarn im Faserhalbzeug eingeklemmt, sodass beim Herauszie-
hen der Nadel eine Schlaufe des Garns aufgrund von Reibung im Halbzeug ver-
                                            
3  Damit ist hier und im Folgenden das Vernähen des trockenen Faserhalbzeugs mit nachträglicher 
Harzinjektion gemeint. 
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bleibt. Als Folge können nur geringe Fügekräfte aufgenommen und Faserstrukturen 
nicht kompaktiert werden ([5], [6], [102]). 
Lokale 3D-Verstärkungen in Bauteilen und Fügestellen (z. B. Stringer-, Spant-Haut-
Verbindung) können neben der Verwendung von textilen Garnen auch durch Ein-
bringen von Z-Pins (Versteifungselemente aus Metall oder FKV) realisiert werden. 
Beim Z-Pinning werden die Versteifungselemente mit einem Ultraschallrüttler in ei-
nem mehrschrittigen Verfahren in die zu verstärkende Struktur (z. B. trockene Faser-
halbzeuge, nicht ausgehärtete Prepreglaminate, Sandwichstrukturen) eingetrieben; 
[52], [103] – [107]. Alternativ besteht die Möglichkeit, Z-Pins durch Druckbeaufschla-
gung einzudrücken [108]. Ein Vergleich zwischen Z-Pinning und strukturellem Ver-
nähen von CFK-Laminaten ergab für die untersuchten Verstärkungswerkstoffe eine 
größere Reduktion der Delaminationsausbreitung unter Mode-1- und Mode-2-Belas-
tung durch Z-Pins aus CFK [109]. Nachteilig beim Z-Pinning sind der aufwändige und 
damit kostenintensive Verstärkungsprozess sowie die Gefahr des Herauslösens der 
Versteifungselemente aus trockenen Faserhalbzeugen bei der Weiterverarbeitung. 
Eine Möglichkeit zur Realisierung von 3D-Verstärkungen ohne das Einbringen zu-
sätzlicher struktureller Elemente, wie Nähgarne oder Z-Pins, eröffnet die Zanchor-
Technologie; [110], [111]. Dabei werden trockene MAG unter Einsatz spezieller Na-
deln derart lokal vernadelt, dass In-plane-Fasern aus der Ebene heraus über mehre-
re Einzellagen in Dickenrichtung orientiert werden. Dadurch konnten Restruckfestig-
keit und Delaminationsfläche nach Impaktbelastung gesteigert bzw. reduziert sowie 
die Energiefreisetzungsrate unter Mode-1-Belastung erhöht werden. Allerdings fällt 
die Steigerung der Energiefreisetzungsrate im Vergleich zu vernähten Strukturen mo-
derat aus. Darüber hinaus wird die Scheiben-Zugfestigkeit infolge von Faserbrüchen 
der In-plane-Fasern, verursacht durch die Vernadelung, reduziert [110]. 
3.2.2 Potenziale, mechanische Eigenschaften und Anwendung 
Seit Anfang der 1980er Jahre wird der Einfluss von strukturellem Vernähen auf die 
mechanischen Eigenschaften von FKV-Laminaten, FKV-Verbindungsstellen (z. B. T-
Verbindung) und Lasteinleitungs-Bauweisen für FKV-Strukturen (z. B. vernähte me-
tallische Krafteinleitungselemente, 3D-Verstärkung von Bohrungsrändern [94]) unter-
sucht. Ein erhebliches Steigerungspotenzial konnte im Hinblick auf die Laminatei-
genschaften in Verstärkungsrichtung nachgewiesen werden. So stellte sich heraus, 
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dass die Delaminationsausbreitung durch Vernähen stark eingeschränkt wird. Experi-
mentelle Untersuchungen an CFK-Laminaten unter Mode-1-Belastung ergaben unter 
Verwendung eines 660-tex-GF-Garns (tex ist die Einheit der Garnfeinheit, die das 
Verhältnis zwischen Garnmasse und -länge angibt, wobei ein tex einer Masse von 
einem Gramm pro 1000 Meter entspricht) und 2,5 Stichen je Quadratzentimeter ma-
ximal bis zu 32-fach höhere Energiefreisetzungsraten G1R (G1R kann im Falle des 
unvernähten Laminats als G1C interpretiert werden) im Vergleich zum unvernähten 
Laminat; [24], [52]. Die Steigerung hängt im Wesentlichen von dem verwendeten 
Nähgarn (Nähgarntyp und -feinheit) und der Stichdichte (Stichanzahl bezogen auf die 
vernähte Fläche) ab, wobei neben einer größeren Garnfeinheit auch eine höhere 
Stichdichte zu einer gesteigerten Energiefreisetzungsrate führt. Darüber hinaus 
haben Wood et al. festgestellt, dass bei identischer Stichdichte die geometrische 
Anordnung der Stiche zueinander einen Effekt auf die Energiefreisetzungsrate hat. 
So konnte, je nach Stichmuster, eine 3,3- bis 4,5-fache Steigerung im Vergleich zum 
unvernähten Laminat erzielt werden [26]. Nähgarne aus CF und AF reduzieren 
Delaminationswachstum unter Mode-1-Belastung deutlich stärker als Polyester-, 
Polyamid- oder Sisal-Garne, während der Effekt von GF-Nähgarnen dazwischen 
liegt; [24], [31], [112] – [117]. Der Nachteil von CF- und AF-Garnen im Vergleich zu 
GF-Nähgarnen ist der hohe Preis und die teilweise eingeschränkte Vernähbarkeit 
(CF-Garn). Das Vernähen mit GF-Garnen erscheint als sinnvolle Alternative, mit der 
2,5- bis 8,2-fache Steigerungen der Energiefreisetzungsrate bei zweckmäßiger Wahl 
von Garnfeinheit (136 tex) und Stichdichte (0,8 bzw. 7,0 cm-2) erreicht werden kön-
nen [24]. Auch unter Mode-2-Belastung kann der Delaminationswiderstand G2R durch 
strukturelles Vernähen gesteigert werden. Allerdings fällt diese Erhöhung im Ver-
gleich zur Mode-1-Belastung moderater aus. So wird in Abhängigkeit von Nähgarn 
und Stichdichte maximal eine 9-fache Steigerung (178-tex-AF-Garn, 10 Stiche/cm2), 
im ungünstigsten Fall aber auch eine fünfprozentige Reduktion (20-tex-AF-Garn, 
3 Stiche/cm2) von G2R erzielt; [27], [52], [114], [115], [118]. 
In einer Vielzahl von Untersuchungen an FKV-Schalenstrukturen (z. B. [27] – [31], 
[52], [86], [114], [115], [117], [119] – [124]) wurde festgestellt, dass durch strukturel-
les Vernähen die Ausbreitung von Delaminationen nach Impaktbelastung reduziert 
werden kann, wobei die Impaktenergie eine maßgebliche Rolle spielt. Bei Energien 
kleiner oder gleich 2 J/mm bezogen auf die Laminatdicke konnte weder eine verring-
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erte Schadensfläche noch eine reduzierte Delaminationsausbreitung oder eine hö-
here Restruckfestigkeit (Compresssion after Impact, CAI) beobachtet werden. Ab 3 
bis 5 J/mm nimmt der Effekt des zusätzlich in Dickenrichtung eingebrachten Näh-
garns zu ([30], [52]). Im Vergleich zum unvernähten Laminat konnte eine um bis zu 
40 % reduzierte Schadensfläche (glasfaserverstärkter Kunststoff vernäht mit GF-
Garn und 3,1 Stichen/cm2, Impaktenergie 22,5 J (7,5 J/mm) [29] und mit AF-Garn 
vernähter CFK, 4,0 Stiche/cm2, Impaktenergien 30 J (7,4 J/mm) und 35 J (8,4 J/mm) 
[119]) eine verringerte Delaminationsausbreitung [30] und eine maximal 50 % höhere 
CAI-Festigkeit (CFK, CF-Garn, 11 Stiche/cm2, Impaktenergie 10,7 J (2,5 J/mm) [32]) 
nachgewiesen werden. Mit steigender Stichdichte und Nähgarnfeinheit nehmen die 
positiven Effekte der 3D-Verstärkung zu; [30], [32], [52], [122]. Liu [30] stellte fest, 
dass unterschiedliche Stichanordnungen bei identischer Stichdichte keinen signifi-
kanten Effekt auf die Ausbreitung der Schadensfläche haben. Der Einfluss unter-
schiedlicher Nähgarnmaterialien auf die CAI-Festigkeit scheint für Garne mit ähnli-
cher Festigkeit und einer ausreichend Steifigkeit (GF, AF, CF) nicht signifikant zu 
sein [121]. Jegley [125] konnte durch strukturelles Vernähen von T-Versteifungen an 
eine FKV-Platte nach Impaktbelastung eine Erhöhung der maximal ertragbaren Last 
um bis zu 30 % im Vergleich zur unvernähten Referenzplatte erzielen. 
Weiterhin können durch 3D-Vernähen beispielsweise die ballistischen Impakteigen-
schaften (Reduktion der Schadensfläche, Erhöhung der Energieaufnahme; [52], 
[126], [127]) und die Schadenstoleranz bei Druckwellenbelastung nach Explosionen 
(Reduktion der Delaminationsfläche [52]) im Vergleich zum unvernähten Laminat ver-
bessert werden. Auch steigt die Schlagzähigkeit ([128], [129]), die interlaminare 
Scherfestigkeit ([52], [86], [92], [117], [130]), die Druckfestigkeit gekerbter [32] und 
die Zugfestigkeit randvernähter Probekörper [88], die Energieaufnahme unter einach-
siger Zugbeanspruchung in Dickenrichtung [131] sowie die gewichtsspezifische 
Energieaufnahme bei Crashbelastung [86] durch strukturelles Vernähen. Weitere Po-
tenziale sind die Reduktion der Kriechneigung [52] und der Delaminationsneigung 
am freien Rand [129]. 
Weiland [132] untersuchte die Möglichkeit, die Schubspannungsspitzen an den Nut-
kanten quasi-isotroper FKV-Zugscherproben durch Vernähen (Einseitennähtechnik) 
unter unterschiedlichen Winkeln zur Laminatebene zu minimieren und damit eine 
Steigerung des interlaminaren Schubmoduls zu erreichen. Dabei stellte er fest, dass 
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das Vernähen senkrecht zur Laminatebene den Schubmodul im Vergleich zu unver-
nähten Probekörpern nicht beeinflusst. Eine gewisse Erhöhung von Schubmodul und 
-festigkeit ergab sich lediglich für Proben, bei denen die Nähfäden unter einem Win-
kel von 45° so eingebracht wurden, dass diese infolge der äußeren Last zugbelastet 
waren. 
Die Verbindungs- und Lasteinleitungsproblematik in Faserverbundstrukturen besteht 
im Wesentlichen darin, die auftretenden Kräfte so in die Fügeteile und die lasttragen-
den Fasern einzuleiten, dass die Matrix oder gegebenenfalls auch der Klebstoff als 
schwächstes Glied der Kette (geringe Festigkeit) nicht überbeansprucht werden. 
Eine wesentliche Verbesserung der Festigkeit von geklebten oder im Harzinjektions-
verfahren hergestellten Verbindungen kann durch zusätzliches Einbringen eines 
Nähgarns in Dickenrichtung erzielt werden. An vernähten, einschnittigen Verbindun-
gen wurde unter statischer Belastung eine Steigerung der Verbindungsfestigkeit um 
bis zu 70 % ([52], [92], [133]) und bei zyklischer Last eine maximal fünffach höhere 
Lebensdauer im Vergleich zu unvernähten Proben ([52], [134]) festgestellt. Die Po-
tenziale der Nähtechnik wurden beispielsweise auch beim Fügen von FKV-Verstei-
fungselementen (T-, J- und Y-Versteifung) auf FKV-Häuten demonstriert; [52], [53], 
[64], [65], [86], [125], [135] – [138]. Strukturelles Vernähen kann selbst gegenüber 
Bolzen-, Niet-, und Schraubverbindungen vorteilhaft sein, da zum Einen Masse ein-
gespart werden kann und zum Anderen in der Fügezone eine gleichmäßigere Span-
nungsverteilung im Gegensatz zu der am Bohrungsrand konzentriert vorliegenden 
Spannung herrscht [53]. Das Einbringen von zusätzlichen Nähfäden im Randbereich 
von Ausschnitten (z. B. Bohrungen und Löcher) reduziert die Delaminationsneigung 
und die Kerbempfindlichkeit; [23], [86], [94]. Die Integration metallischer Lasteinlei-
tungselemente in monolithische Strukturen und Sandwichbauweisen durch Vernähen 
führte unter einachsiger Belastung der Lasteinleitungselemente in Dickenrichtung zu 
einer bis zu vierfachen Steigerung der Maximalkraft; [91], [94], [99], [139], [140]. 
Das zusätzliche Einbringen eines Nähgarns in Laminatdickenrichtung verursacht je-
doch innerhalb der Einzelschichten des Verbundes Störungen der ursprünglichen Fa-
serorientierung, was in der Umgebung des Einstichs nach der Harzinjektion zur Aus-
bildung von Reinharzgebieten führt. Diese Reinharzgebiete wirken wie Fehlstellen 
und können die Scheibeneigenschaften, wie Steifigkeit und Festigkeit, erheblich be-
einflussen. In [21], [33], [52], [92] und [141] bis [143] wurde gezeigt, dass strukturell 
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vernähte FKV-Laminate gegenüber unvernähten Laminaten im Allgemeinen um 10 
bis 20 % reduzierte Elastizitäts- und -Festigkeitskennwerte unter Zug-, Druck und 
Biegebelastung besitzen [53], auch wenn einige vernähte Laminate keine Änderun-
gen aufweisen und es günstigstenfalls sogar zu moderaten Steigerungen der mecha-
nischen Eigenschaften kommt. Unklar ist, inwiefern die Stichdichte die Scheibenei-
genschaften beeinflusst. Für eine Stichdichte von 1 cm-2 ergab sich beispielsweise im 
Vergleich zum unvernähten Laminat sowohl ein um über 30 % geringerer als auch 
ein um annähernd 40 % höherer Scheiben-Zugelastizitätsmodul. Für die Zugfestig-
keit wurde bei gleicher Stichdichte sowohl eine etwa 20-prozentige Steigerung als 
auch eine Reduktion von über 60 % festgestellt. Unter Druck- und Biegebelastung 
konnte kein signifikanter Einfluss der Stichdichte identifiziert werden; [21], [52]. Auf-
grund dieser mehrdeutigen Ergebnisse folgt, dass die alleinige Betrachtung der 
Stichdichte nicht ausreicht, um alle Einflüsse des Vernähens auf den jeweiligen 
Kennwert zu erfassen [16]. Allerdings fehlten ausreichend breit angelegte, experi-
mentelle Studien, die systematisch den Einfluss einzelner Faktoren des Nähprozes-
ses auf die Steifigkeits- und Festigkeitseigenschaften innerhalb der Laminatebene 
untersuchen und quantifizieren. 
Zur Bereitstellung einer geeigneten und ausreichenden experimentellen Grundlage 
wurde von Roth ([16], [144] – [148]) der Einfluss des strukturellen Vernähens auf 
Scheiben-Elastizitätsmodul und -festigkeit vernähter und unvernähter FKV-Laminate 
unter einachsiger Zug- und Druckbelastung untersucht, wobei die Garnfeinheit, die 
Stichrichtung, das Stichmuster und die Belastungsrichtung variiert wurden. Für die 
Zugversuche wurden als textile Halbzeuge die für die deutsche Luftfahrt entwickel-
ten, sogenannten A1-, B- und A2-Kohlenstofffaser4-MAG (Lagenaufbau [+45/0/-45], 
[0/90/0] bzw. [-45/0/+45]; vgl. Anhang A 1 Tabelle A 1) der Firma Saertex Wagener 
GmbH & Co. KG in der Ablegefolge A1-B-A2 für 9-lagige, zur Gelegemittelebene 
symmetrische Preformen verwendet [145]. Zur Untersuchung druckbelasteter Lami-
nate wurde ein Laminat mit doppelter Dicke betrachtet. Allerdings wurde die ur-
sprüngliche [0/90/0]-Schichtung des B-MAG in zwei B/2-MAG mit einem [0/900,5]-Auf-
bau aufgeteilt, bei welchen der Anteil der 90°-Fasern im Vergleich zum ursprüngli-
chen Gelege halbiert wurde (vgl. Tabelle A 1). Damit wurden durch eine zur Mittele-
                                            
4  Standard-Kohlenstofffasertype HTA 
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bene symmetrische Anordnung zweier B/2-MAG gleiche Faseranteile und -orientie-
rungen wie beim B-MAG realisiert (im Folgenden mit (B/2)S gekennzeichnet) und ein 
20-lagiger [A1-(B/2)S-A2]2-Aufbau hergestellt; [149] – [151]. Sowohl der [A1-B-A2]- 
als auch der [A1-(B/2)S-A2]2-MAG-Aufbau wurden hauptsächlich für eine parallel zur 
x-Richtung wirkende Belastung sowie für eine Scheiben-Schubbelastung ausgelegt. 
Daher sind etwa 45 % aller Fasern parallel zu x (0°) und jeweils circa 22,5 % parallel 
zur +45°- und -45°-Richtung angeordnet, wohingegen nur annähernd 10 % parallel 
zu y (90°) verlaufen. Als Folge zeigten die Laminate bei Normalbelastung parallel und 
senkrecht zur x-Richtung ein deutlich richtungsabhängiges Verhalten.  
Zur Herstellung vernähter Laminate wurden die [A1-B-A2]- und [A1-(B/2)S-A2]2-HTA-
Gelege im trockenen Zustand senkrecht zur Laminatebene mit einem modifizierten 
Doppelsteppstich über die Gesamtdicke der Fasergelege strukturell vernäht. Zum 
Vernähen wurde ein E-Glas-Oberfaden mit einer Garnfeinheit von 68 tex (2 x 34 tex) 
oder von 136 tex (2 x 68 tex) sowie ein 68-tex-E-Glas-Unterfaden verwendet. Die 
Gelege wurden mit einer Teilung (Abstand zwischen zwei parallelen Nähten) und 
einer Stichlänge von jeweils 3,3 mm oder 5,0 mm in x- und y-Richtung vernäht, so-
dass sich vier unterschiedliche Stichmuster mit den Stichdichten 4,00, 6,06 und 
9,18 cm-2 ergaben. Die Fasergelege wurden im Vakuuminfusionsverfahren mit dem 
in der Luftfahrtindustrie zugelassenen Epoxidharzsystem RTM6 injiziert und entspre-
chend den Herstellerangaben ausgehärtet; Angaben zu Laminatdicken und Faservo-
lumengehalten siehe Anhang A 1, Tabelle A 2. Bei den Zug- und Druckprüfungen 
wurden, wie in Tabelle 3.1 angegeben, insgesamt 32 unterschiedliche Parameter-
konfigurationen (Prüfrichtung PR, Nährichtung NR, Garnfeinheit GF, Teilung s und 
Stichlänge p) geprüft [16]. Die Experimente wurden, in Anlehnung an die in  
Tabelle A 3, Anhang A 1 genannten Normen, auf servohydraulischen Prüfmaschinen 
der Firma Schenck bis zum Bruch der Probe durchgeführt. Die Prüfkräfte wurden mit 
Kraftmessdosen aufgenommen, die zur Bestimmung der Zug- und Druck-Elastizitäts-
moduln (Sekantenmodul zwischen 10 % und 50 % der Bruchspannung) benötigten 
Dehnungen der Probekörper wurden mit einem Klammerextensometer oder mit Deh-
nungsmessstreifen gemessen. Da die in [16] aufgeführten experimentellen Ergebnis-
se die Grundlage für weitergehende Betrachtungen bilden, sind der Zug-Elastizitäts-
modul, die Zugfestigkeit, der Druck-Elastizitätsmodul und die Druckfestigkeit unver-
nähter und strukturell vernähter Laminate in Anhang A 1, Tabelle A 4 bis Tabelle A 7 
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zusammenfassend in Form von Mittelwert und Standardabweichung (SA) dargestellt. 
Zur Darstellung des Einflusses des Vernähens von MAG-Laminaten in Dickenrich-
tung wurden die Ergebnisse (Mittelwert und Standardabweichung) für die vernähten 
MAG-Laminate auch auf den zugehörigen Referenzwert der unvernähten Laminat-
konfiguration (jeweils 100 %) bezogen [16]. 












































   [tex] [mm] [mm]    [tex] [mm] [mm] 
K 1 x x 68 5,0 5,0 K 17 y x 68 5,0 5,0 
K 2 x x 68 5,0 3,3 K 18 y x 68 5,0 3,3 
K 3 x x 68 3,3 5,0 K 19 y x 68 3,3 5,0 
K 4 x x 68 3,3 3,3 K 20 y x 68 3,3 3,3 
K 5 x x 136 5,0 5,0 K 21 y x 136 5,0 5,0 
K 6 x x 136 5,0 3,3 K 22 y x 136 5,0 3,3 
K 7 x x 136 3,3 5,0 K 23 y x 136 3,3 5,0 
K 8 x x 136 3,3 3,3 K 24 y x 136 3,3 3,3 
K 9 x y 68 5,0 5,0 K 25 y y 68 5,0 5,0 
K 10 x y 68 5,0 3,3 K 26 y y 68 5,0 3,3 
K 11 x y 68 3,3 5,0 K 27 y y 68 3,3 5,0 
K 12 x y 68 3,3 3,3 K 28 y y 68 3,3 3,3 
K 13 x y 136 5,0 5,0 K 29 y y 136 5,0 5,0 
K 14 x y 136 5,0 3,3 K 30 y y 136 5,0 3,3 
K 15 x y 136 3,3 5,0 K 31 y y 136 3,3 5,0 
K 16 x y 136 3,3 3,3 K 32 y y 136 3,3 3,3 
Die Auswertung der quasistatischen, einachsigen Zugversuche an Flachproben ([A1-
B-A2]-HTA-Laminat) ergab im Vergleich zum unvernähten Laminat eine zum Teil er-
hebliche Reduzierung von Zug-Elastizitätsmodul und Zugfestigkeit. Insbesondere die 
Verwendung des 136-tex-Oberfadens verursacht eine deutliche Verringerung des 
Zugmoduls in Höhe von bis zu 29 % (Parameterkonfiguration K 24). Mit Ausnahme 
von K 7 und K 15 wurde festgestellt, dass ein 136-tex-Nähgarn eine größere Absen-
kung des Elastizitätsmoduls als ein Garn mit 68 tex verursacht. Für K 26 wurde eine 
geringe Steigerung des Zug-Elastizitätsmoduls um 4 % ermittelt. Im Gegensatz dazu 
konnte bei K 25 kein Einfluss des Vernähens auf den Zug-Elastizitätsmodul nachge-
wiesen werden [145]. Eine maximale Absenkung der Zugfestigkeit von 36 % ergab 
sich für die Parameterkonfiguration K 14. Eine drei- und vierprozentige Festigkeits-
steigerung wurde bei K 25 bzw. K 26 festgestellt. Auch im Hinblick auf die Zugfestig-
keit verursacht ein 136-tex-Oberfaden eine tendenziell höhere Reduktion als ein 68-
20  3  Stand der Forschung 
tex-Garn (Ausnahmen: K 29, K 30 und K 31). Andererseits konnten bei K 4, K 18 und 
K 27 nachweisbare Änderungen der Zugfestigkeit nicht ermittelt werden [16]. 
Der Mittelwert des experimentell ermittelten Scheiben-Druck-Elastizitätsmoduls der 
vernähten [A1-(B/2)S-A2]2-HTA-Laminate lag bei vielen Nähkonfigurationen innerhalb 
des Streubands des Druckmoduls des unvernähten Laminats (z. B. K 12, K 26, K 30 
und K 31). Daraus wird deutlich, dass dieser Kennwert durch zusätzliches Vernähen, 
je nach Nähkonfiguration, erhöht, reduziert oder auch nicht nachweisbar beeinflusst 
wird, ein eindeutiger Trend konnte aber nicht beobachtet werden [150]. Durch das 
Vernähen mit einem 136-tex-Garn ergab sich in einigen Fällen eine Steigerung des 
Druckmoduls um bis zu 22 % (K 5) bzw. eine Abminderung um maximal 11 % (K 23). 
Hinsichtlich der Druckfestigkeit strukturell vernähter Laminate zeigte sich bei allen in 
x-Richtung geprüften Konfigurationen (K 1 – K 16) eine teilweise deutliche Reduktion 
um bis zu 31 % (K 14 und K 16). Dieser Trend konnte für die Belastung parallel zur y-
Richtung (K 17 – K 32) nicht bestätigt werden, wo sowohl Steigerungen (bis zu 14 %, 
K 18) als auch Abminderungen (bis zu 17 %, K 22) sowie keine Beeinflussung der 
Druckfestigkeit festgestellt wurden. Mit Ausnahme der Konfiguration K 30 ergab sich 
im Vergleich zum unvernähten Laminat bei Verwendung eines 136-tex-Garns immer 
eine Reduktion der Druckfestigkeit [16]. 
Eine auf der Grundlage der verfügbaren Messwerte vorgenommene Varianzanalyse 
([16], [144]) zeigte, dass der Einfluss der Garnfeinheit auf Scheiben-Zugelastizitäts-
modul und -Zugfestigkeit sowie die Druckfestigkeit des Laminats signifikant ist, wobei 
die Verwendung eines dickeren Nähgarns im Oberfaden eine größere Abminderung 
der Kennwerte bewirkt. Mit den experimentellen Untersuchungen wurde belegt, dass 
das strukturelle Vernähen teilweise zu einer erheblichen Reduktion der In-plane-Ei-
genschaften führen, eine Abminderung bei geeigneter Wahl der Nähkonfiguration 
aber auch vermieden werden kann. 
Für die teilweise deutlich reduzierten Kennwerte vernähter Laminate werden weniger 
lokale Faserbrüche als vielmehr das seitliche Verdrängen der Faserrovings (Ondula-
tionen) in den Einzellagen des Laminats verantwortlich gemacht; siehe Abb. 3.4 a. 
Zur Untersuchung der sich durch das Vernähen in den Einzellagen der [A1-B-A2]- 
und [A1-(B/2)S-A2]2-HTA-Laminate einstellenden Fehlstellen wurden daher in jeder 
Einzellage für vier nebeneinander angeordnete Fehlstellen Schliffbilder parallel zur 
Laminatebene (xy-Ebene) angefertigt und ausgewertet (Mittelwerte und Standardab-
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weichungen der gemessenen Fehlstellenflächen A und -breiten w siehe Anhang A 1, 
Tabelle A 8 und Tabelle A 9, [149]). Hinsichtlich der Prüfrichtung wurde keine Unter-
scheidung vorgenommen, d. h. die Fehlstellenausprägung von K 1 ist equivalent zu 
K 17, K 2 zu K 18 … und K 16 zu K 32. Da es bei der Schliffbildanalyse des Druckla-
minats nicht möglich war, die aufeinander liegenden Fehlstellen der 90°-Lagen der 
beiden [B/2]S-MAG sowie die Reinharzgebiete der in der Laminatmitte angeordneten 
+45°-Lagen grafisch aufzulösen, wurden diese zusammengefasst. Beispielhaft zeigt 
das in Abb. 3.4 b dargestellte Schliffbild innerhalb von Schicht 3 eines [A1-B-A2]-
HTA-Verbunds (-45°-Lage) Fehlstellen aufgrund des Vernähens mit einem 68-tex-
Nähgarn sowie infolge der MAG-Stabilisierung. Eine Varianzanalyse zur Untersu-
chung des Einflusses der verschiedenen Nahtparameter auf die Fehlstellenaus-
bildung ergab einen deutlichen Einfluss von Garnfeinheit, Stichrichtung und Stich-
muster abhängig von der Anordnung der jeweiligen Lage im Laminat. Weiterhin 
wurde festgestellt, dass durch die jeweilige Nähkonfiguration lediglich die Fehlstel-
lenfläche und -breite signifikant beeinflusst werden, nicht aber ihre Länge; [16], [149]. 
 
Abb. 3.4: (a) Mikro-Computertomografie-Aufnahme (6-fache Vergrößerung) und 
(b) Schliffbild (20-fache Vergrößerung) parallel zur Laminatebene in 
Schicht 3 (-45°-Lage) eines CF-Laminats (HTS-Faser höherer Festig-
keit) mit [+45/0/-45/0/900,5]S-Schichtung bzw. eines [A1-B-A2]-HTA-
Laminats mit Fehlstellen aufgrund strukturellem Vernähen mit einem 
68-tex-Nähgarn (E-Glas) sowie infolge MAG-Stabilisierung 
Demgegenüber war bislang noch nicht untersucht worden, welche Auswirkungen das 
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keitseigenschaften unter intralaminarer Schubbelastung hat. Hierzu fehlen experi-
mentelle Untersuchungen, die den Einfluss einzelner Nahtparameter auf diese Kenn-
werte systematisch untersuchen und quantifizieren. 
Aufgrund der erheblichen Potenziale des strukturellen Vernähens, auch in Verbin-
dung mit der Preformtechnologie, wurde in einer Vielzahl von Untersuchungen in der 
Luftfahrt-, in der Automobilindustrie und im Maschinenbau die Realisierbarkeit von 
3D-Vernähungen demonstriert, siehe Abb. 3.5. Im Bereich des Flugzeugbaus wurde 
3D-Vernähen beispielsweise zur Verstärkung von CFK-Schanierschlaufen, mit denen 
eine Zusatzklappe5 an die hintere Flügelkante angebunden wird [152], zur Verbin-
dung von T-Versteifungselementen auf impaktgefährdeten Außenhäuten ([23], [60]) 
und in Flügel- und Rumpfkomponenten von Verkehrsflugzeugen (großflächig vernäh-
te und versteifte Schalen ohne und mit Ausschnitten; [54], [136]) erfolgreich einge-
setzt. Auch zur Herstellung von Spanten (L-Z-Profil [86]), CFK-Unterstützungsarmen 
für Türen von Verkehrsflugzeugen [153] und eines Rumpfschalenteils für den Euro-
fighter (Preformtechnik und Annähen von Spanten [86]) wurde die Nähtechnik ange-
wendet. In einem aktuellen Forschungsprojekt innerhalb des Luftfahrtforschungspro-
gramms III wird eine CFK-Rippe zur Lasteinleitung in eine Landeklappe durch Vernä-
hen in Dickenrichtung lokal verstärkt [154]. An einem Hardtop-Dachsegment für ein 
BMW-Cabriolet [85] und einem Kraftfahrzeug-(KFZ-)Unterboden [86] konnte die Näh-
technik auch für automobile Anwendungen beispielhaft umgesetzt werden. Vernähte 
CFK-Maschinenbaukomponenten sind z. B. eine Linearachse [20] und ein Lüfterrad 
[76]. Serienmäßig werden die Druckkalotte des Airbus A380 [60], der obere Längs-
träger für den Rahmens des Eurocopter NH90 ([18], [155]), ein Verkleidungsteil (ge-
krümmte Sandwichstruktur) eines Geschäftsflugzeugs (Israel Aircraft Industries) 
[156] und Crashelemente des Mercedes SLR [60] in Dickenrichtung vernäht. 
3.3 Einheitszellenmodellierung vernähter Faser-Kunststoff-Verbunde 
Zur Vorhersage mechanischer Kennwerte von textilverstärkten FKV-Strukuren für die 
Vordimensionierung existieren in ihrer Leistungsfähigkeit meist nur eingeschränkte 
analytische Ansätze und Finite-Elemente-(FE-)Modelle; [16], [157]. Der Mangel die-
ser Ansätze liegt zum Einen in der Schwierigkeit der Modellbildung aufgrund der oft
                                            
5  CFK-Spreizklappe, sogenannte Mini-TED (Miniature Trailing Edge Device) 
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Abb. 3.5: Beispiele zum 3D-Vernähen von Faserpreformen im Flugzeug- (a, b) 
und Automobilbau (c): (a) strukturell vernähte Flügelhaut (links) und 
Aufnähen von Versteifungen (rechts) [136], (b) Vernähen von Spanten 
mit Rumpfschalenteil (Eurofighter) [86], (c) Preform einer KFZ-Boden-
gruppe ohne Nähte (links) und nach dem Vernähen (rechts) [86] 
komplexen Faserarchitektur und der damit verbundenen Vielzahl an zu betrachten-
den Parametern sowie infolge von Fertigungsschwankungen begründet. Zum Ande-
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fizieren [158]. Zur Abschätzung mechanischer Steifigkeits- und Festigkeitskenngrö-
ßen kann in diesen Modellen eine auf der Mesoskala (Abbildung der textilen Verstär-
kungsarchitektur, nicht aber der Einzelfasern) basierende repräsentative Einheits-
zelle (EZ) definiert werden; [66], [157], [159]. Die Modellierung von 2D-Geweben und 
-Geflechten wird in [160] – [167] bzw. in [168] und [169] behandelt, wohingegen Ge-
wirke in [170] und [171] diskutiert werden. In [172] bis [174] wird die Abbildung von 
3D-Geweben, in [51] und [175] von 3D-Geflechten betrachtet. Ansätze zur Abschät-
zung mechanischer Eigenschaften von MAG-Laminaten werden in [5] und in [176] 
bis [179] dargestellt. Das wohl am weitesten entwickelte Werkzeug zur Berechnung 
textilverstärkter FKV-Laminate ist ein Softwarepaket der Katholischen Universität 
Leuven. Dieses setzt sich bislang aus den Bausteinen WiseTex zur Abbildung der 
textilen Faserarchitektur, LamTex zur Modellierung der Laminatstruktur, FETex und 
MeshTex zur Konvertierung der WiseTex-Geometrie in eine Finite-Elemente-Umge-
bung, TexComp zur Abschätzung mechanischer Eigenschaften, FlowTex und Celper 
zur Vorhersage von Permeabilitätskennwerten sowie VRTex zur Überführung der 
WiseTex-Geometrie in eine virtuelle Realität zusammen. Diese Werkzeuge können 
für die Berechnung von 2D- und 3D-Geweben, 2D-Biaxial- und -Triaxial-Geflechten 
sowie MAG angewendet werden; [180] – [182]. Einen noch weiterreichenden Ansatz 
hat das Forschungsprojekt ITOOL (Integrated Tool for Simulation of Textile Composi-
tes) zum Ziel. Aus bereits bestehenden, kommerziell erhältlichen Komponenten, wie 
beispielsweise von der Katholischen Universität Leuven, soll in Verbindung mit weite-
ren Berechnungswerkzeugen eine integrierte Gesamtlösung zur Prozess- und Struk-
tursimulation von faserverstärkten FKV-Strukturen unter statischer und kurzzeitdyna-
mischer Belastung entlang der gesamten Entwicklungskette realisiert werden; [158], 
[183], [184]. 
Erste Ansätze, die mechanischen Eigenschaften eines strukturell vernähten FKV-
Werkstoffs mit Hilfe der Finite-Elemente-Methode (FEM) abzuschätzen, werden in 
[185] bis [189] beschrieben. Allerdings ist es mit diesen Modellen nicht möglich, die 
durch den Nähprozess hervorgerufene Beeinflussung der Scheibeneigenschaften 
strukturell vernähter Faserverbundlaminate für die Vorauslegung zuverlässig vorher-
zusagen. Fragestellungen etwa, welche Auswirkung die Änderung von Nähkonfigura-
tionen, wie z. B. die Erhöhung der Garnfeinheit, der Teilung oder der Stichlänge auf 
den Elastizitäts- oder Schubmodul des Laminats hat, können allenfalls nach zeit- und 
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kostenaufwändigen, experimentellen Untersuchungen beantwortet werden. Für die 
umfassende Modellierung ist es erforderlich, eine Vielzahl von Parametern, wie Näh-
garneigenschaften, Stichdichte und -muster (Teilung und Stichlänge), zu berücksich-
tigen [16]. 
Vor diesem Hintergrund wurde in [16], basierend auf dem Finite-Elemente-Programm 
ANSYS®, ein linear-elastisches Modell für eine repräsentative Einheitszelle zur Ab-
schätzung des Elastizitätsverhaltens strukturell vernähter Laminate aus den Elemen-
ten der Nachgiebigkeitsmatrix entwickelt (Abb. 3.6). Die Generierung der EZ erfolgte 
unter Berücksichtigung der Anzahl, Dicke und Orientierung der Einzellagen des 
Laminats, der Nahtparameter Garnfeinheit, Stichrichtung, Stichlänge und Teilung 
(implizit über die Fläche und Breite der dadurch verursachten Fehlstellen) sowie der 
Belastungsrichtung (vgl. Tabelle 3.1). 
 
Abb. 3.6: Finite-Elemente-Einheitszellenmodellierung strukturell vernähter Lami-
nate: (a) [A1-B-A2]-HTA-Zuglaminat (Konfiguration K 9 und K 25: Ober-
faden 68 tex, Nährichtung parallel y, Teilung und Stichlänge 5,0 mm), 
(b) [A1-(B/2)S-A2]2-HTA-Drucklaminat (K 9 und K 25) [149] 
Die durch strukturelles Vernähen entstehende Fehlstelle ist mit ihrer langen Halb-
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ordnet (vgl. Abb. 3.6). Ihre Geometrie in der xy-Ebene wird entweder anhand der Er-
gebnisse von Schliffbilduntersuchungen (siehe Tabelle A 8 und Tabelle A 9; [149]) 
oder mit Hilfe eines aus diesen Beobachtungen abgeleiteten Modells in Abhängigkeit 
der Faserorientierung der jeweiligen Einzellage und deren Anordnung in Laminatdi-
ckenrichtung vorgegeben. Da lediglich die Fehlstellenfläche und -breite signifikant 
durch die jeweilige Nähkonfiguration beeinflusst werden, nicht aber ihre Länge, wird 
diese in der EZ-Modellierung aus den beiden anderen Größen ermittelt. Durch das 
Vernähen in Dickenrichtung verursachte Schwankungen, welche die Größe und die 
Geometrie der Querschnittsfläche der Fehlstelle beeinflussen (Änderungen in Faden-
spannung, Nähfußanpresskraft, Verknotungslage, mögliches Zusammentreffen von 
Nähgarn und Fixiergarn, Verwendung verschiedener Nadelstärken) werden über die 
Ergebnisse der Schliffbildanalysen indirekt berücksichtigt und in das Einheitszellen-
modell abgebildet.  
Für die praktische Anwendung des EZ-Modells erschien die detaillierte Fehlstellen-
charakterisierung eines beliebigen Laminats für alle Nähkonfigurationen mit Hilfe von 
Schliffbildern in allen Einzellagen aufgrund des hohen Zeitaufwands ungeeignet. Ba-
sierend auf den beobachteten Ergebnissen der Schliffbilduntersuchungen wurde da-
her ein analytisches Modell entwickelt, mit dem die Fehlstellenausbildung (Fläche, 
Breite und Orientierung) in Laminatdickenrichtung abgeschätzt werden kann [16]. Die 
Orientierung der Fehlstelle entspricht dabei der Faserrichtung der jeweiligen Einzella-
ge, wohingegen die Fläche und die Breite der Fehlstelle unter Berücksichtigung der 
jeweiligen Einstellungen von Nährichtung, Garnfeinheit, Teilung und Stichlänge über 
einen quadratischen zur Mittelebene des Laminats symmetrischen Polynomansatz in 
der Laminatdickenkoordinate abgeschätzt werden [16]. Auf diese Weise lässt sich 
der Aufwand beispielsweise auf die Herstellung und Auswertung von jeweils einer 
Schliffprobe an zwei geeigneten Stützstellen in Laminatdickenrichtung einschränken, 
gegebenenfalls können Schliffbilduntersuchungen auch komplett vermieden werden. 
Da die Fehlstellen bei allen bisher untersuchten Schliffproben ohne Ausnahme voll-
ständig mit Harz ausgefüllt waren (Reinharzgebiete), werden diesen Gebieten in der 
EZ-Analyse die mechanischen Kennwerte des eingesetzten Matrixsystems zugeord-
net, während der Einfluss des Nähgarns bei Betrachtung von Scheibeneigenschaften 
wegen des im Vergleich zum Reinharzgebiet geringen Flächenanteils vernachlässigt 
wird. 
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Aus den Schliffbildanalysen in den Einzellagen ergab sich weiterhin, dass die Länge 
und Breite des an die Fehlstelle angrenzenden Gebiets, in dem die Fasern durch den 
Nähstich aus ihrer ursprünglichen Orientierung verdrängt werden (Ondulationsge-
biet), näherungsweise gleich der einfachen Länge bzw. der doppelten Breite der zu-
gehörigen Fehlstelle gesetzt werden kann. Im Ondulationsgebiet unmittelbar im An-
schluss an die Fehlstelle verläuft die Faserorientierung parallel zur Außenkontur der 
Fehlstelle und geht zum äußeren Rand hin kontinuierlich in die Faserrichtung im un-
gestörten Bereich der Schicht über (Abb. 3.6, Teilbild b und Abb. 3.7). Zur Modellie-
rung der Faserumlenkung im Ondulationsgebiet wird die Elementorientierung in jeder 
Elementreihe mit Hilfe eines entlang einer Kosinusfunktion verlaufenden (1, 2)-Ele-
mentkoordinatensystems beschrieben. Die Faserorientierung wird im Zentrum jedes 
Elements als Ableitung der Kosinusfunktion nach der x-Koordinate definiert, siehe 
Abb. 3.7. Weiterhin ist zu beachten, dass neben der Fehlstelle im EZ-Zentrum auch 
benachbarte Fehlstellen in die Einheitszelle hineinragen können und daher mitbe-
trachtet werden müssen (Abb. 3.6, Teilbild b). 
 
Abb. 3.7: Vernetzte Schicht eines strukturell vernähten [A1-(B/2)S-A2]2-HTA-
Drucklaminats (2. Schicht, Konfigurationen K 13 und K 29, [149]) 
Das Einbringen des Nähgarns in Dickenrichtung in Verbindung mit dem Vakuuminfu-
sionsverfahren bewirkt eine globale Beeinflussung der Laminatdicke und somit auch 
des Faservolumengehalts. Weiterhin wird durch die Verdrängung und Umlenkung 
der Fasern in den Einzelschichten des Verbunds die Packungsdichte der Fasern in 
der Umgebung des Stichbereichs erhöht, was eine lokale Erhöhung des Faservolu-
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Die Elastizitätskenngrößen für die gestörten und ungestörten Bereiche innerhalb der 
Einzellagen des Verbunds wurden über einen mikromechanischen Ansatz für einen 
idealen Verbund aus parallel oder in Reihe geschalteten, transversal isotropen Fa-
sern in einer isotropen Matrix zusammen mit dem zugehörigen Faservolumengehalt, 
abgeschätzt. Zusätzlich wird Querdehnungsbehinderung in der homogenen UD-Ein-
zelschicht angenommen [16]. Das Elastizitätsverhalten vernähter MAG-Laminate 
wird im EZ-Modell entsprechend den Annahmen der klassischen Laminattheorie 
abgeschätzt. Daraus folgt, dass die EZ als Kombination aus einem Scheiben- und 
einem Plattenelement aufgefasst wird und das mechanische Verhalten der EZ dem 
erweiterten Hooke’schen Gesetz für ein geschichtetes, multidirektionales Laminat mit 
der globalen Steifigkeitsmatrix [ABD] genügt. Durch Aufbringen von sechs Einheits-
verzerrungslastfällen (εxo = 1, εyo = γxyo = κxo = κyo = κxyo = 0;  ...  ; εxo = εyo = γxyo = κxo = 
κyo = 0, κxyo = 1) können über die Auswertung der resultierenden Schnittkräfte Nx, Ny, 
Nxy und Schnittmomente Mx, My, Mxy die Koeffizienten der Steifigkeitsmatrix [ABD] der 
Einheitszelle bestimmt werden, siehe Anhang A 2, Gl. (A 1) und Tabelle A 10. Hierfür 
werden, wie in Tabelle A 11, Anhang A 2 beschrieben, jedem Einheitslastfall ent-
sprechend Randbedingungen in Form von Verschiebungen auf die Flächen der Ein-
heitszelle aufgebracht. Die Scheiben-Elastizitätsmoduln Ex und Ey bei Scheiben-Zug- 
und -Druckbelastung, der Schubmodul Gxy und die Querkontraktionszahl νxy struktu-
rell vernähter Laminate ergeben sich aus den Koeffizienten der Nachgiebigkeitsma-
trix [ABD]-1 und der Laminatdicke t nach den Gln. (A 2) – (A 6) in Anhang A 2. 
Bei der EZ-Analyse des Elastizitätsverhaltens vernähter MAG-Zug- und -Drucklami-
nate ergab sich unter Zugrundelegung der Ergebnisse der Schliffbilduntersuchungen 
eine über alle Versuche gemittelte, betragsmäßige Abweichung in Höhe von etwa 
6 % im Vergleich zum Experiment, andererseits waren vereinzelt aber auch Abwei-
chungen um bis zu 22 % zu beobachten [150]. Bei der Anwendung des quadrati-
schen Fehlstellenmodells war eine vertretbare Verschlechterung der Übereinstim-
mung zwischen Rechnung und Experiment zu beobachten (mittlere betragsmäßige 
Abweichung etwa 6 %, maximale Abweichung um bis zu 25 %). Damit wurde ge-
zeigt, dass mit Hilfe des entwickelten EZ-Modells das Elastizitätsverhalten vernähter 
MAG-Laminate unter Scheiben-Zug- und -Druckbelastung in Abhängigkeit der unter-
suchten Nähkonfiguration abgeschätzt werden kann [149]. Für die Praxisanwendung
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eröffnet das EZ-Modell die Möglichkeit, ohne aufwändige experimentelle Untersu-
chungen die Auswirkung beliebiger Konfigurationen von Garnfeinheit, Stichlänge und 
Teilung auf das Scheiben-Elastizitätsverhalten vernähter Laminate abzuschätzen 
und daraus Vorschläge zum Vernähen im Hinblick auf möglichst geringe Abwei-
chungen gegenüber dem unvernähten Laminat zu definieren [16]. 
3.4 Kontinuumsmechanische, einzelschichtbasierte Versagensanalyse 
von Faser-Kunststoff-Verbunden 
Endlosfaserverstärkte FKV weisen gegenüber metallischen Werkstoffen aufgrund 
ihrer Inhomogenität und Anisotropie ein spezifisches und komplexes Versagensver-
halten auf. Die Versagensanalyse von FKV-Strukturen kann makroskopisch auf der 
Laminat- oder Einzelschichtebene sowie mikroskopisch auf der Faser/Matrix-Ebene 
erfolgen. Die Ansätze auf der Faser/Matrix-Ebene sind für die Strukturdimensionie-
rung allerdings eher ungeeignet, da sie auf mikroskopisch kleine Dimensionen be-
schränkt sind und die Kenntnis der Faser/Matrix-Anordnung voraussetzen, die exakt 
jedoch nicht vorhersagbar ist. Demgegenüber können auf der Laminatebene die für 
FKV maßgeblichen Schädigungsformen Faserbruch (Fb) und Zwischenfaserbruch 
(Zfb) nur unzureichend beschrieben werden. In den letzten Jahrzehnten hat sich da-
her die kontinuumsmechanisch basierte, schichtenweise Festigkeitsbewertung der 
homogenisierten UD-Schicht als ingenieurmäßig sinnvolle Herangehensweise zur 
Versagensanalyse multidirektional verstärkter Laminate entwickelt [34]. 
Als Faserbruch wird das Zerreißen oder Brechen von Fasern in Folge einer faserpa-
rallelen Zugspannung σ1 bezeichnet, während bei einer σ1-Druckbeanspruchung die 
Tragfähigkeit der UD-Schicht durch Schubknicken der Fasern begrenzt wird. Makros-
kopische Auswirkungen, wie das Versagen der gesamten UD-Schicht, treten aller-
dings erst bei nahezu gleichzeitigem Versagen von Faserbündeln aus Hunderten von 
Einzelfasern auf. Da Fb bei sehr hohen Belastungen auftritt, ist diese Schädigungs-
form in einer Struktur selten durch Spannungsumlagerungen verkraftbar, sondern 
führt zu erheblichen Sekundärschäden, wie Zfb und Fb, in den Nachbarschichten so-
wie zu Delaminationen und zum Versagen des gesamten Laminats [34]. Im Allgemei-
nen wird daher der Eintritt von Fb in einer Einzelschicht als Bruchgrenze des Lami-
nats angesehen, obwohl in einigen Fällen noch eine gewisse Resttragfähigkeit erhal-
ten bleibt [190]. 
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Zwischenfaserbrüche sind Risse in der UD-Schicht, die teils als Adhäsivbrüche in der 
Faser/Matrix-Grenzfläche, teils als Kohäsivbrüche in der Matrix parallel zur Faser-
längsrichtung verlaufen. Sie können aufgrund der sehr niedrigen Querfestigkeits-
kennwerte t⊥R , 
c
⊥R , ||⊥R  und ⊥⊥R  (siehe Abb. 3.8) bereits bei geringen Belastungen 
auftreten. Zfb werden durch Querzug- und -druckbeanspruchung sowie durch Quer/ 
Längs- und Quer/Quer-Schubbeanspruchung initiiert. Sie führen in der betroffenen 
Schicht zu einem sukzessiven Steifigkeitsverlust. Unter Quer-Druck- oder Quer/Quer-
Schubbelastung fallen die Wirkebenen der im Versuch aufgebrachten Bean-
spruchung nicht mit der Bruchebene zusammen, weshalb, wie in Abb. 3.9 dargestellt, 
der Bruch in einer zur Belastungsrichtung schrägen Bruchebene auftritt [190]. 
 
Abb. 3.8: Räumlicher Spannungs- und Verzerrungszustand an einem UD-Ele-
ment sowie korrespondierende Festigkeitskennwerte im natürlichen Ko-
ordinatensystem; bei Normalbeanspruchung müssen Zug- und Druck-
beanspruchungen (Index t bzw. c) unterschieden werden 
 
Abb. 3.9: Zwischenfaserbrüche infolge ( t3
t
2 , σσ )-, ( c3c2 , σσ )-,( 3121,ττ )- und ( 32τ )-
Beanspruchung (in Anlehnung an [190]) 
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Bei einem unidirektional faserverstärkten Laminat entspricht das Erstversagen (first 
ply failure) unabhängig von den Schädigungsformen Fb oder Zfb dem Totalversagen 
(last ply failure) des Laminats. Im MSV führt das Erstversagen einer Schicht in der 
Regel nicht zum Totalversagen, da häufig zuerst Zfb auftritt. Nach der Rissbildung 
findet eine Spannungsumlagerung in die intakten Nachbarschichten statt, sodass 
weitere Laststeigerungen möglich sind. Zur vollständigen Versagensanalyse und zur 
Beschreibung der Spannungs-Verzerrungs-Kurve eines multidirektional verstärkten 
FKV-Laminats (vgl. Abb. 3.10 für ein kohlenstofffaserverstärktes [-45/90/+45/90/00,5]S-
MAG-Laminat unter zügiger, einachsiger Zugbelastung) auf Grundlage der Kontinu-
umsmechanik werden nach Puck [190] drei Bausteine benötigt: 
a) die präzise Analyse der Spannungen und Verzerrungen im Laminat infolge der 
äußeren Belastung; 
b) ein geeignetes, spannungsbasiertes Bruchkriterium zur Bewertung der sich 
daraus ergebenden Werkstoffanstrengung und zur Vorhersage der möglichen 
Versagensformen; 
c) ein an die jeweilige Versagensform angepasstes Degradationsmodell zur 
Werkstoffbeschreibung nach dem Eintritt von Schädigungen, die nicht direkt 
zum Totalversagen führen. 
3.4.1 Spannungs- und Verzerrungsanalyse 
Für eine zuverlässige Versagensanalyse von FKV-Strukturen werden möglichst 
präzis ermittelte Einzelschichtspannungen benötigt. Eine besondere Schwierigkeit 
besteht darin, dass unidirektional faserverstärkte Polymere, wie in Abb. 3.11 für koh-
lenstofffaserverstärkten Kunststoff dargestellt, bei einachsiger Belastung parallel zu 
den natürlichen Koordinatenrichtungen zum Teil deutlich nichtlineares Verhalten 
zeigen; siehe (τ21 - γ21)- und (σ2 - ε2)-Kurven. Weiterhin ist eine Unstetigkeit des 
faserparallelen Zug- und Druck-Elastizitätsmoduls im Koordinatenursprung der (σ1 -
 ε1)-Kurven möglich. Daraus folgt, dass unter Verwendung konstanter Tangenten- 
oder Sekantenmoduln die Spannungen und Verzerrungen teilweise nicht ausrei-
chend genau ermittelt werden können. Beispielsweise führt die Verwendung des 
Tangentenmoduls im Koordinatenursprung aufgrund überhöhter Spannungen oftmals 
zur vorzeitigen Vorhersage von Zfb-Versagen, während gleichzeitig die realen 
Verzerrungen unterschätzt werden. 
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Abb. 3.10: Experimentell ermittelter Spannungs-Dehnungs-Verlauf eines [-45/90/ 
+45/90/00,5]S-MAG-Laminats (HTS-CF) unter zügiger, einachsiger Zug-














Abb. 3.11: Spannungs-Verzerrungs-Beziehungen (arithmetisch gemittelt) einer uni-
direktionalen, mit PES-Garn stabilisierten MAG-Einzelschicht (HTS-CF, 
ebener Spannungszustand, zügige, einachsige Belastung im natürli-
chen Koordinatensystem) 
3.4.2 Bruchkriterien der unidirektionalen Schicht 
Für FKV-Laminate wurden unterschiedlichste Bruchkriterien entwickelt, immer wieder 
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nen pauschale (auch globale) und differenzierende Kriterien unterschieden werden. 
Differenzierende Bruchkriterien wiederum werden ohne und mit Spannungsinteraktio-
nen verwendet. 
Zwar ermöglichen alle Bruchkriterien die Vorhersage des Erstversagens einer Einzel-
schicht, allerdings bieten Pauschalkriterien (Norris [191], Tsai-Hill [192], Tsai-Wu 
[193]) dem Konstrukteur keine Information darüber, welche Spannungs- oder Deh-
nungskomponente das Versagen auslöst. Nur mit Hilfe von differenzierenden Kriteri-
en ist es möglich, die bei FKV grundsätzlich unterschiedlichen Versagensformen Fb 
und Zfb zu unterscheiden, denen im Dimensionierungsprozess durch spezifische 
konstruktive Maßnahmen bei der Laminatgestaltung begegnet werden muss. Weiter-
hin ist die Fb- und die Zfb-Festigkeit des FKV-Werkstoffs teilweise deutlich von mehr-
achsigen Spannungszuständen (Interaktion) abhängig ([34], [190] und [194]), welche 
in Bruchkriterien ohne Interaktion, wie dem Maximalspannungs- oder dem Maximal-
dehnungs-Kriterium [36], nicht berücksichtigt werden. Die Unterscheidung der Versa-
gensformen und die Betrachtung von Spannungsinteraktionen ermöglichen nur diffe-
renzierende Bruchkriterien mit Interaktion (Hashin [195], Puck [190]). 
Die Anstrengung Ef  beschreibt, wie stark ein FKV-Werkstoff bei einer gegebenen 
Spannung oder Spannungskombination im Vergleich zur maximal ertragbaren Bean-
spruchung ausgelastet ist. Bei 1=Ef  wird Fb oder Zfb der betreffenden Einzelschicht 
vorhergesagt. Anstrengungen mit 1<Ef  führen rechnerisch nicht zum Bruch, bei 
Anstrengungen über 1 ist die Bruchgrenze gegen Fb oder Zfb überschritten. 
Die Werkstoffanstrengung bei Fb kann am einfachsten mit Hilfe des Maximalspan-
nungs- oder des Maximaldehnungs-Kriteriums bewertet werden. Weiterhin können 
die nichtlinearen Fb-Kriterien von Hashin [195], Yamada-Sun [196] und Puck [190] 
herangezogen werden. Die wohl wichtigsten Kriterien zur Abschätzung von Zfb-Ver-
sagen wurden von Hashin [195] und Puck [190] entwickelt. Der Fortschritt des wirk-
ebenenbezogenen Kriteriums von Puck gegenüber alternativen Formulierungen ist 
die physikalische Betrachtung des Bruchgeschehens auf der wahrscheinlichen 
Bruchfläche, wobei die Werkstoffanstrengung aus den Spannungskomponenten in 
der Bruchfläche berechnet wird. Gleichzeitig werden der Winkel der Bruchebene be-
stimmt sowie unterschiedliche Bruchmoden differenziert. Das wirkebenenbezogene 
Kriterium von Puck gilt nicht nur für den Sonderfall des ebenen Spannungszustands, 
sondern auch für den räumlichen, dreidimensionalen Spannungszustand. 
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In den Jahren 1994 bis 2004 wurden in einer internationalen Vergleichsstudie zur 
Versagensanalyse (World-Wide Failure Exercise) 19 unterschiedliche Theorien zur 
Festigkeitsvorhersage an 14 Laminatkonfigurationen mit experimentellen Ergebnis-
sen verglichen; [197] – [199]. Aus den Ergebnissen wurde deutlich, dass eine reali-
tätsnahe Festigkeitsvorhersage selbst einfachster FKV-Laminate (Prüfkörper mit ho-
mogener Spannungsverteilung) mit einem beträchtlichen Rechenaufwand verbunden 
ist, der die Möglichkeiten derzeit kommerziell erhältlicher Finite-Elemente-Program-
me weit übersteigt. Die Versagensanalyse von Puck und Schürmann, die auf dem 
Fb- und Zfb-Kriterium von Puck basiert, schnitt bei der Vergleichsstudie sehr gut ab 
und lieferte für Schalenstrukturen vernünftige Übereinstimmungen mit den experi-
mentellen Ergebnissen; [190], [200] – [202]. Weiterhin wurde das wirkebenenbezo-
gene Kriterium in der VDI-Richtlinie 2014, Blatt 3 [203] verankert und zur Auslegung 
von FKV-Strukturen empfohlen. 
3.4.3 Degradation der Elastizitätskennwerte unidirektionaler Schichten 
Wie bereits ausgeführt, führt der Eintritt erster Risse (verursacht durch Zfb) innerhalb 
einer UD-Schicht eines multidirektional faserverstärkten Laminats in der Regel nicht 
zum Totalversagen des Gesamtlaminats. Diese unterkritische Rissbildung kann dis-
kret oder verschmiert modelliert werden. Für Strukturanalysen ist die diskrete Metho-
de, d. h. die möglichst exakte Abbildung der lokalen Realität, aufgrund ihrer Komple-
xität und der teilweise nicht vorhersagbaren Vorgänge auf Faser/Matrix-Ebene nicht 
anwendbar. So können weder die lokal unterschiedlichen Faser/Matrix-Anordungen 
innerhalb einer Einzelschicht noch die Versagensmechanismen der Grenzschicht ge-
nau vorhergesagt werden. Bei praxisorientierten Anwendungen hat sich die Be-
schreibung der Rissbildung durch Verschmieren auf der makroskopischen Schichte-
bene mit Hilfe von Degradationsmodellen bewährt. Diese bilden die nicht kritischen 
Zfb kontinuumsmechanisch über abgeminderte Elastizitätskenngrößen (Steifigkeits-
degradation) ab und ermöglichen weiterhin eine gewisse Resttragfähigkeit der riss-
behafteten Einzelschicht. Auf diese Weise ändern sich, neben der Spannungsvertei-
lung innerhalb des Gesamtlaminats, auch dessen Werkstoffgesetz und die Struktur-
verformung. Die Degradationsanalyse erlaubt die Konstruktion von Laminaten mit ei-
ner Sicherheitsreserve, beispielsweise gegenüber unvorhersehbaren Belastungsspit-
zen, somit können Bauteile zuverlässig eingeschätzt werden können. Möglicherweise 
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sind Zfb in Bauteilen, wie Antriebswellen oder Behältern mit Innenlinern, tolerierbar, 
was aber im Bauteilversuch nachzuweisen ist. 
Im Rahmen der Degradationsanalyse sind die Elastizitätskennwerte in Abhängigkeit 
des Bruchkriteriums und der vorhergesagten Zfb-Versagensform unterschiedlich zu 
degradieren ([34], [190], [200] und [204]). Zur Beschreibung der Höhe der Steifig-
keitsdegradation wurden unterschiedliche Abminderungsfunktionen von Puck [190], 
Hahn/Tsai [205], Petit/Waddoups [205], Nahas [205] und Chiu [206] entwickelt. 
Schürmann schlägt die iterative Degradation der jeweiligen Elastizitätskenngrößen 
der Gestalt vor, dass die Werkstoffanstrengung Ef  den Wert 1 in der von Zfb betrof-
fenen Schicht nicht überschreitet ([34], [200]). In der praktischen Anwendung erfor-
dert die Beschreibung des Nachversagens nach Hahn/Tsai, Petit/Waddoups, Nahas, 
Puck und Schürmann einen erheblichen Rechenaufwand. Das Chiu-Modell hingegen 
ist aufgrund der mathematisch einfachen Formulierung (konstanter Abminderungs-
faktor für 1≥Ef ) ohne Weiteres auch in Kombination mit nichtlinearen Spannungs-
Verzerrungs-Beziehung in Finite-Elemente-Umgebungen implementierbar. Das Mo-
dell führt zu einer konservativen Festigkeitsabschätzung, da durch die vorgenom-
mene Steifigkeitsdegradation eine nahezu vollständige Umlagerung der Spannungen 
in die Nachbarschichten erfolgt. 
3.5 Zerstörungsfreie Prüfung von Faser-Kunststoff-Verbunden 
Eine wichtige Voraussetzung zum Einsatz von Hochleistungs-FKV-Strukturen, bei 
denen Sicherheit und Zuverlässigkeit eine entscheidende Rolle spielen, ist das 
Erkennen und Bewerten fertigungs- und beanspruchungsbedingter Fehler und 
Schäden (Poren, Lunker, Festkörpereinschlüsse, Faserondulationen, fehlende 
Faserrovings, Zfb und Delaminationen; [18], [207] – [209]). Zur Schadensdetektion 
bieten sich insbesondere zerstörungsfreie Prüfverfahren, wie Ultraschallprüfung, 
Thermografie, Shearografie, Speckle-Interferometrie, Röntgenprüfung, Computerto-
mografie und Schallemissionsanalyse ([18], [207] – [213]), an, da im Falle unkriti-
scher Schäden die betroffene FKV-Struktur eingesetzt oder weiterverwendet werden 
kann. 
Schon bei relativ geringen Belastungen können in FKV erste Schäden in Form von 
Zfb eintreten, vgl. Abb. 3.10. Puck gibt für multidirektional aufgebaute FKV als 
Grenzwert für das Eintreten unkritischer Zfb 10 % der zum Totalversagen führenden 
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Last an, der damit deutlich unterhalb der Belastungsgrenzen hochbeanspruchter 
Leichtbaustrukturen liegt [190]. Eine zerstörungsfreie Methode zur Zfb-Erkennung, 
aber auch zur Identifikation von Delaminationen, ist die Röntgenprüfung; [30], [81] –
[83], [214]. Ein neuartiges, der herkömmlichen Röntgentechnologie überlegenes 
Verfahren ist die Mikro-Computertomografie (Mikro-CT), die eine dreidimensionale 
Visualisierung von Reinharzgebieten, Lunkern, Zwischenfaserbrüchen und Delami-
nationen ermöglicht. Anwendung und Einsatzgrenzen der Mikro-CT werden in [212], 
[215] und [216] beschrieben. Zur Prüfung von FKV-Strukturen mit großen Abmes-
sungen (z. B. Seitenleitwerksschale, Landeklappe) werden in der Fertigung und bei 
Kontrollen im Flugbetrieb häufig Ultraschallverfahren eingesetzt, mit denen u. a. De-
laminationen erkannt, Zfb allerdings nur schwer identifiziert werden können; [114], 
[119], [124], [126], [127], [207]. Ein Überblick über die Einsatzmöglichkeiten der 
Thermografie, der Shearografie und der Speckle-Interferometrie wird in [207] bis 
[211] und in [217] gegeben. 
Während der Belastungsdauer können Schädigungsausbildungen im Innern von 
FKV-Strukturen mit Hilfe der Schallemissionsanalyse (SEA) nachgewiesen und loka-
lisiert werden; [218] – [222]. In diskontinuierlich faserverstärkten Kunststoffen ermög-
licht die SEA die Differenzierung von Matrixbrüchen, Faser/Matrix-Grenzschichtver-
sagen und Faserbrüchen; [223] – [226]. In [81] bis [83] und [227] bis [229] wurde ge-
zeigt, dass mit Hilfe der SEA der Zfb-Rissbildungsbeginn in textilverstärkten FKV-La-
minaten (u. a. MAG- und Triaxialgeflecht-Aufbau) detektiert werden kann. 
 4 Methodik 
4.1 Experimentelle Untersuchungen an MAG-Laminaten 
Zur Untersuchung des Einflusses des strukturellen Vernähens auf die intralaminare 
Schubsteifigkeit und -festigkeit sowie auf Out-of-plane-Eigenschaften wurden Schub-
versuche an unvernähten und strukturell vernähten MAG-Laminaten durchgeführt so-
wie die Restdruckfestigkeit nach Impaktbelastung (CAI) und die scheinbare interlami-
nare Energiefreisetzungsrate G1C, 1R  unter Mode-1-Belastung bestimmt. Um die Ver-
gleichbarkeit der Experimente mit den in [16] vorliegenden Ergebnissen zu gewähr-
leisten, wurde ein dem [A1-B-A2]-HTA-Verbund entsprechender Laminataufbau ge-
wählt und wiederum, wie in Tabelle 3.1 angegeben, die Garnfeinheit, die Stichrich-
tung, die Teilung, die Stichlänge und die Prüfrichtung (im Falle der Mode-1-Belastung 
wird der Rissfortschritt parallel zur x- oder y-Richtung untersucht) variiert (Parameter-
konfiguration K 1 – K 32). Die ermittelten Ergebnisse der Einzelversuche jeder Ver-
suchsreihe wurden mit dem Ausreißertest nach Nalimov [230] bewertet. Anschlie-
ßend wurden aus den gültigen Kennwerten Mittelwerte und Standardabweichungen 
berechnet. Zur Beantwortung der Frage, welche Parametereinstellung mit einer defi-
nierten Wahrscheinlichkeit die geringst- bzw. die größtmögliche Änderung des 
Schubmoduls, der Schubfestigkeit, der Restdruckfestigkeit und der Energiefreiset-
zungsrate im Vergleich zum unvernähten Laminat verursacht, wurden mit den gülti-
gen Einzelergebnissen jeder Versuchsreihe Varianzanalysen durchgeführt (detaillier-
te Informationen zur Varianzanalyse siehe [16], [231] und [232]). Strukturell unver-
nähte MAG-Laminate wurden unter Zug- und Schubbelastung experimentell charak-
terisiert und das Spannungs-Dehnungs-Verhalten der unidirektional verstärkten 
MAG-Einzelschicht wurde ermittelt (Zug-, Druck- und Schubversuche), um zum Ei-
nen die FE-Einheitszelle zu kalibrieren und zum Anderen fundierte Anhaltswerte für 
die zur rechnerischen Betrachtung multidirektional verstärkter MAG-Laminate benö-
tigten Elastizitäts- und Festigkeitskenngrößen der unidirektionalen MAG-Schicht be-
reitzustellen. Zur Verifikation und Bewertung des mit Hilfe des FE-Einheitszellenmo-
dells abgeschätzten Zfb-Rissbildungsbeginns wurde die Schädigungsinitiierung im 
Innern der Probekörper durch Schallemissionsanalysen, Lichtmikroskopaufnahmen 
und Röntgenuntersuchungen an zug- und schubbelasteten MAG-Laminaten experi-
mentell erfasst. 
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4.1.1 MAG-Halbzeuge, strukturelles Vernähen, Laminat- und Probekörperher-
stellung, Versuchsplan 
Die Spezifikationen der verwendeten Kohlenstofffaser-MAG nach den Angaben des 
Halbzeuglieferanten (Fa. Saertex GmbH & Co. KG) sind in Tabelle 4.1 zusammenge-
stellt. Um die Übertragbarkeit zu den in [16] erarbeiteten Ergebnissen sicherzustel-
len,    sollten   aus   A1-,   B-   und   A2-Kohlenstofffaser-MAG   und   RTM6   unvernähte   und 
Tabelle 4.1: Spezifikationen der verwendeten HTS-Kohlenstofffaser-MAG 




















Anzahl an Einzelschichten [1] 3 2 3 1 
Faserorientierung [°] +45/0/-45 0/90 -45/0/+45 90 
Flächengewicht [g/m²] 267/283/267 283/138 267/283/267 289 
Typ  Franse Trikot/Franse Franse Franse 
Stichlänge [mm] 2,6 2,6 2,6 2,6 MAG-Nähbindung 
Teilung [mm] 5,1 5,1 5,1 5,1 
Typ  HTS HTS HTS HTS 
Kohlenstoff-
faserroving Filament-anzahl [x1.000] 12/12/12 12/12 12/12/12 12 
Typ  PES PES PES PES 
Feinheit [dtex] 76 48 76 76 MAG-
Nähfaden Flächen-
gewicht [g/m²] 6 4 6 6 
strukturell in Dickenrichtung vernähte [A1-B-A2]-Laminate hergestellt werden. Dies-
bezüglich ergaben sich von Seiten des Halbzeuglieferanten zwei Änderungen: Die 
ursprüngliche [0/90/0]-Schichtung des B-MAG wurde in zwei symmetrisch angeord-
nete (B/2)S-MAG mit einer [0/900,5]S-Schichtung und halbierten 90°-Faseranteilen auf-
geteilt (vgl. Tabelle 4.1) und somit ein 10-lagiger [A1-(B/2)S-A2]-MAG-Aufbau reali-
siert. Weiterhin wurde die Kohlenstofffasertype HTA durch HTS ersetzt, die in Faser-
richtung einen knapp 1 % höheren Elastizitätsmodul und eine etwa 9 % höhere Fes-
tigkeit besitzt. Aufgrund von Fertigungslimitationen bei der MAG-Herstellung musste 
für die experimentelle Charakterisierung der unidirektional verstärkten MAG-Einzel-
schicht auf eine durch Nähfäden stabilisierte 90°-Schicht (Rovingablage senkrecht 
zur Fertigungsrichtung) zurückgegriffen werden. Zum Vergleich der mechanischen 
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Eigenschaften des UD-MAG mit Kennwerten der A1-, A2- und B/2-Faserhalbzeugen 
wurde ein der [A1-(B/2)S-A2]-Schichtung entsprechender Lagenaufbau aus UD-MAG, 
im Folgenden mit [A1-(B/2)S-A2]-UD-MAG bezeichnet, realisiert. 
Die trockenen [A1-(B/2)S-A2]-Gelege wurden senkrecht zur Laminatebene mit einem 
modifizierten Doppelsteppstich (siehe Abb. 4.1) über die Gesamtgelegedicke struktu-
rell vernäht, wofür ein E-Glas-Oberfaden mit einer Garnfeinheit von 68 tex (2 x 34 tex 
mit 150 Drehungen/Meter) oder von 136 tex (2 x 68 tex mit 150 Drehungen/Meter) 
sowie ein 68-tex-E-Glas-Unterfaden verwendet wurde. Die Nahtteilung und die Stich-
länge waren wiederum jeweils 3,3 oder 5,0 mm, wodurch sich vier Stichmuster mit 
















Abb. 4.1: Mit modifiziertem Doppelsteppstich strukturell vernähte [A1-(B/2)S-A2]-
HTS-Laminate: (a) schematische Darstellung, (b) und (c) Mikro-CT-Auf-
nahmen (Konfiguration K 1: Oberfaden 68 tex, Nährichtung parallel x, 
Teilung und Stichlänge 5,0 mm) 
Dickenrichtung eingebrachten Menge an Verstärkungsgarn wird die in [16] einge-
führte z-Verstärkungsdichte RD verwendet, die als Maß für die flächenbezogene 
Garnfeinheit [tex·cm-2] zu interpretieren ist. Für den modifizierten Doppelsteppstich 
errechnet sie sich aus dem doppelten Produkt der Stichdichte [cm-2] und der Garn-
feinheit [tex], da der Oberfaden in einem Stich zweifach eingebracht wird (Abb. 4.1 
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Garnfeinheit [tex] 68 136 
Teilung s [mm] 5,0 3,3 5,0 3,3 
5,0 
4,00     ;
544  
6,06     ;
824 
4,00     ; 
1.088 
6,06     ;
1.648 Stichlänge p 
      [mm] 
3,3 
6,06     ;
824 
9,18     ;
1.249 
6,06     ; 
1.648 





z-Verstärkungsdichte RD [tex·cm-2] 
 
Abb. 4.2: Stichmuster, Stichdichte und z-Verstärkungsdichte RD strukturell ver-
nähter [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminate 
Die Fasergelege wurden im Vakuuminfusionsverfahren mit RTM6 imprägniert, das 
unmittelbar im Anschluss daran entsprechend den Herstellerangaben ausgehärtet 
wurde. Die Faservolumengehalte wurden anhand der Massenanteile ermittelt (vgl. 
Tabelle A 12 und Tabelle A 13, Anhang A 3) und mit dem Kalzinierungsverfahren 
nach DIN EN ISO 1172 unter Berücksichtigung von Glühverlusten sowie durch 
Schliffbildauswertung stichprobenartig überprüft. Die Herstellung der Probekörper er-
folgte mit Hilfe einer wassergekühlten Diamantsäge. 
Die Zug-, Druck-, Schub-, CAI- und G1C, 1R-Versuche wurden in Anlehnung an die in 
Tabelle 4.2 aufgeführten Normen auf servohydraulischen Prüfmaschinen der Firma 
Schenck durchgeführt. Die Zug-, Druck-, und Schubprobekörper wurden bis zum 
Bruch belastet, um neben Elastizitätsgrößen auch Aussagen zur Festigkeit ableiten 
zu können. Die Prüfkräfte wurden mit Kraftmessdosen aufgenommen. Die zur Be-
stimmung der Elastizitätskenngrößen benötigten Verformungen der Probekörper wur-
den mit Dehnungsmessstreifen (DMS) oder berührungslos mit einer CCD-Kamera, 
einem Laser- oder Videoextensometer gemessen. Bei der Ermittlung der Restdruck-
festigkeit wurden keine Verformungen aufgenommen. Die zur Berechnung der 
scheinbaren interlaminaren Energiefreisetzungsrate benötigten Verformungen und 
Risslängen wurden mit einer CCD-Kamera berührungslos erfasst. 
4.1.2 Quasi-statische Zug- und Druckversuche an unvernähten MAG-Laminaten 
Die Messergebnisse der quasi-statischen Zug- und Druckversuche an unvernähten 
[0]16-, [90]16-, [A1-(B/2)S-A2]-UD-MAG-Laminaten und [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminaten 
bzw. [0]16- und [90]16-UD-MAG-Laminaten wurden zu Spannungs-Dehnungs-Dia-
grammen weiterverarbeitet, indem die aufgenommenen Kräfte auf den Anfangsquer- 
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Tabelle 4.2: Angaben zur Zug-, Druck-, Schub-, CAI- und G1C, 1R-Prüfung unvernäh-
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t, c einachsige Scheiben-Zug-/-Druckbelastung 
LEX/VEX Laser-/Videoextensometer 
* Richtung des Rissfortschritts unter Mode-1-Belastung 
schnitt des Probekörpers bezogen und über der zugehörigen Dehnung aufgetragen 
wurden. Der Zug- und Druck-Elastizitätsmodul ct,iE  wurde als Sekantenmodul aus 
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dem Quotienten der Spannungsdifferenz (Spannung bei ±0,25 % Dehnung abzüglich 
Spannung bei ±0,05 % Dehnung) und der entsprechenden Dehnungsdifferenz 
(±0,20 %) ermittelt. Die Zug- und Druckfestigkeit ct,iR  entspricht jeweils der maximal 
ertragenen Spannung. Die Querkontraktionszahl ν21 des UD-MAG-Laminats wurde 
aus dem arithmetisch gemittelten negativen Quotienten von Quer- und Längs-
dehnung t2ε  bzw. t1ε  zwischen t1ε = 0,05 % und t1ε = 0,25 % gebildet. 
Um die Initiierung von Zfb mit Hilfe der Schallemissionsanalyse zu bestimmen, wur-
den während der Zugversuche an [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminaten und an [90]16-UD-
MAG-Probekörpern SEA und Lichtmikroskopieuntersuchungen des freien Proben-
rands dehnungskorreliert durchgeführt. Bei der SEA wurden zwei Mikrofone in einem 
Abstand von 110 mm symmetrisch zur Probekörpermitte befestigt und die im Probe-
körper erzeugten Schallsignale bis zum Bruch erfasst. Durch eine geeignete Wahl 
der zu überschreitenden Untergrenze der Höhe der Schallamplitude und der maximal 
zwischen beiden Mikrofonen erlaubten Schalllaufzeit konnte die Aufnahme von Stör-
geräuschen (z. B. Maschinengeräusche und akustische Signale im Bereich der Pro-
beneinspannung) weitestgehend vermieden werden. Je nach Prüfmaschine und 
Probekörper lag die Grenzschallamplitude zwischen 19 und 47 dB, die Schalllaufzeit 
zwischen 16 und 48 µs. Zur Bestimmung der Schalllaufzeit, die sich aus dem Quo-
tienten von zurückgelegtem Weg und Schallgeschwindigkeit des Schallsignals (Mi-
krofonabstand) im Probekörper errechnet, wurde zunächst die Schallgeschwindigkeit 
mit Hilfe eines Bleistiftminenbruchtests in Anlehnung an ASTM-Norm E 2478-06a 
und E 976-05 ermittelt. Dabei wurde eine Bleistiftmine auf dem Probekörper so zer-
brochen, dass das daraus resultierende akustische Signal erst ein Mikrofon pas-
sieren musste, bevor es vom zweiten Mikrofon erfasst werden konnte. Aus dem zeit-
versetzten Ankommen des Signals an den Mikrofonen wurde dann die Schallge-
schwindigkeit errechnet. Um die Interpretation der Ergebnisse der SEA zu unterstüt-
zen, wurden durch ein Lichtmikroskop Videoaufnahmen des seitlichen Probekörper-
rands zur Analyse der über den äußeren Querschnitt verteilten Risse hergestellt. 
Weiterhin wurden Röntgenbilder von [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminaten mit definierten 
Schädigungszuständen (0, 5 und 10 akustische Signale) angefertigt, wofür die 
Probekörper vor dem Röntgen 24 Stunden in das Kontrastmittel Diiodmethan 
eingelegt wurden. 
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4.1.3 Quasi-statische Schubversuche an unvernähten und strukturell vernähten 
MAG-Laminaten 
Die Ermittlung der Schubspannungs-Schiebungs-Kurven (τ21 - γ21) erfolgte durch Zug-
prüfungen von Flachproben aus ±45°-UD-MAG-Laminaten in Anlehnung an die Norm 
DIN EN ISO 14129 (Tabelle 4.2). Die Schubspannung 21τ  wurde aus der auf den 
zweifachen Probenquerschnitt bezogenen Kraft, die Schiebung 21γ  aus der Differenz 
von Längs- und Querdehnung xε  und yε  berechnet. Der Schubmodul G21 wurde aus 
dem Verhältnis der Schubspannungsdifferenz bei 21γ = 0,5 % und 21γ = 0,1 % und 
der Differenz der zugehörigen Schiebung (0,4 %) bestimmt. Die Schubfestigkeit ||⊥R  
wurde der maximalen Schubspannung gleichgesetzt. 
Zur experimentellen Ermittlung des Schubmoduls und der Schubfestigkeit an [B/2]S-, 
[A1-A2]- und [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminaten wurde das Three-rail-shear-Verfahren 
(Abb. 4.3) ausgewählt, da es im Gegensatz zum Plate-twist-Verfahren, zum Zugver-
such an 10°- oder ±45°-Laminaten oder zum Torsionsversuch an 90°-Rohrprobekör-
pern (vgl. ASTM D 4762-04, [233], [234]) die Bestimmung der intralaminaren Schub-
eigenschaften von multidirektional verstärkten Laminaten ermöglicht. Weiterhin kann 
der Einfluss des strukturellen Vernähens auf die Schubeigenschaften ermittelt wer-
den, da im Gegensatz zum Iosipescu-Verfahren oder zur V-notched-rail-shear-Prü-
fung (ASTM D 5379/D 5379M-05, [235]) große Bereiche des Probekörpers mit einer 
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sind. Die Probekörpergeometrie wurde in Anlehnung an die ASTM-Norm 
D 4255/D 4255M-01, Methode B, so festgelegt, dass im Probenbereich, in dem 
näherungsweise eine homogene Schubspannungsverteilung herrscht, mindestens 
zwei Stiche über der Probenbreite zwischen zwei Einspannbacken (rail) vorhanden 
sind. Daraus ergibt sich aufgrund des Maximalwerts von 5 mm für Teilung oder Stich-
länge eine Breite von 20 mm, siehe Abb. 4.4 a. Die Probekörperlänge wurde auf 
80 mm festgelegt. Wegen der Krafteinleitung über Reibung wurden die Probekörper 
mit 25 mm breiten Aufleimern versehen. Die Scheiben-Schubverzerrung γij wurde mit 
einer CCD-Kamera über ein stochastisches Muster auf der Probekörperoberfläche 
berührungslos erfasst (Abb. 4.4 b), mit einer optischen 2D-Verformungsanalyse digi-
talisiert und mit der gemessenen Kraft bzw. der nominellen Scheiben-Schubspan-












Abb. 4.4: Geometrie (a) und stochastisches Oberflächenmuster (b) des Three-
rail-shear-Probekörpers 
entspricht. Die bildanalytische Auswertung wurde mit Hilfe von DMS-Messungen 
überprüft, außerdem wurde nach ASTM-Norm sichergestellt, dass ein Beulen der 
Schubprobekörper ausgeschlossen werden kann. Der Sekanten-Schubmodul Gij 
wurde zwischen γij = 0,15 % und 0,35 % ermittelt und die maximale Schubspannung 
als Schubfestigkeit Rij ausgewertet. Versuchsbegleitend wurden an jeweils drei Pro-
Schubfeld des Probekörpers 
Aufleimer 
Schubfeld eines Probekörpers 
(K 1) mit stochastischem  
Oberflächenmuster 
(a) (b) 
Prüfrichtung x oder y 
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bekörpern mit der gemessenen Schiebung korrelierte Schallemissionsanalysen bis 
zum Bruch der Probe durchgeführt. Die benötigten Mikrofone wurden auf dem Probe-
körper zwischen zwei Einspannbacken im Abstand von 40 mm parallel zur Prüfrich-
tung angebracht und die untere Schallgrenzamplitude auf 19 dB eingestellt. 
4.1.4 Druckfestigkeit nach Impaktbelastung unvernähter und strukturell vernäh-
ter MAG-Laminate 
Die unvernähten und strukturell vernähten [A1-(B/2)S-A2]-CAI-Probekörper wurden in 
einem Fallturm mit einem als Halbkugel ausgebildeten Stoßkörper (Durchmesser 
16 mm) und einer Impaktenergie von 30 J nach DIN EN 6038 schlagbeansprucht. 
Die Festlegung der Impaktenergie erfolgte anhand von Vorversuchen an unvernäh-
ten und vernähten [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminaten, bei denen festzustellen war, dass 
Energien < 30 J (10, 15, 20 und 25 J) bei der anschließenden Restdruckfestigkeits-
prüfung zu nicht erlaubten Versagensformen außerhalb des schlaggeschädigten Be-
reiches der Probekörper führten. Unmittelbar nach der Impaktbelastung wurde die 
Geometrie des Schädigungsbereiches (Fläche, Breite, Länge und Impakttiefe) auf 
der schlagbeanspruchten Probekörperseite (Vorderseite) mit Weißlichtprofilometrie 
und auf der Rückseite mit bildanalytischer Auswertung vermessen; siehe  














Abb. 4.5: Schlagbeanspruchter [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Probekörper mit kreisförmiger 
Impaktfläche auf der Vorderseite und Delaminationsfläche auf der 
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im Laminatinneren wurden Röntgenuntersuchungen und Mikro-CT-Analysen durch-
geführt. Anschließend wurden die Probekörper in einer Prüfvorrichtung nach 
DIN EN 6038 bis zum Bruch belastet und die Restdruckfestigkeit (Maximalkraft bezo-
gen auf Ausgangsquerschnitt) ermittelt. Bei Vorversuchen zeigte sich allerdings, 
dass die [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Probekörper durch die obere Führung der Prüfvorrich-
tung ungünstig belastet werden und sie im Bereich der oberen Ecken versagen kön-
nen. Durch die Verlängerung der oberen Führung auf 40 mm (Abb. 4.6) konnte ein 























Abb. 4.6: (a) Geometrie des durch die Druckprüfvorrichtung geführten Probekör-
perbereichs und (b) Druckversagen des Probekörpers im Bereich der 
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4.1.5 Scheinbare interlaminare Energiefreisetzungsrate unter Mode-1-Belastung 
unvernähter und strukturell vernähter MAG-Laminate 
Zur Bestimmung der interlaminaren Energiefreisetzungsrate G1C von unvernähten 
FKV-Laminaten unter Mode-1-Belastung können beispielsweise die Normen DIN EN 
6033 oder ASTM D 5528 angewandt werden. Standardmäßig werden Double-
cantilever-beam-(DCB-)Probekörper eingesetzt, die zur Erzeugung eines Anrisses in 
der Laminatmittelebene mit einer Trennfolie versehen werden. Unter zunehmender 
Zugbelastung in Dickenrichtung wächst der Riss entlang der Delaminationsebene. 
Aus dem Risswachstum, der Rissöffnung in z-Richtung und der Prüfkraft kann die 
Energiefreisetzungsrate G1C berechnet werden. Diese Vorgehensweise ist allerdings 
nicht ohne Weiteres auf strukturell vernähte Laminate übertragbar, da die einge-
brachten Verstärkungsgarne hohe Kräfte in z-Richtung aufnehmen und damit einen 
interlaminaren Rissfortschritt stark behindern oder nicht zulassen. Folglich wirken in 
den biegebelasteten Teillaminaten des Probekörpers sehr hohe Biegemomente, die 
ein Versagen herbeiführen können, so dass die Energiefreisetzungsrate nicht ermit-
telt werden kann. Ein derartiges Verhalten konnte in Vorversuchen an Probekörpern 
mit maximaler z-Verstärkungsdichte (Konfigurationen K 16 und K 32) bestätigt wer-
den. Als Abhilfe wurden, wie in [26] und [236] – [238] vorgeschlagen, die [A1-(B/2)S-
A2]-HTS-Probekörper auf der Ober- und Unterseite mit 10 mm dicken Aluminiumver-
stärkungen versehen (Tabbed-double-cantilever-beam-(TDCB-)Probekörper, siehe 
Abb. 4.7) und damit gleichzeitig eine Verdrillung der Probekörperarme unter Biege-
belastung verhindert. Gegenüber den von Chen et al. [239], [240] für vernähte Lami-
nate modifizierten DCB-Versuchsvorrichtungen liegen die Vorteile der TDCB-Proben-
konfiguration in einer eher konservativen Ermittlung der Energiefreisetzungsrate, in 
der einfacheren experimentellen Umsetzbarkeit und in der breiteren Anwendung. 
Zur Herstellung der TDCB-Probekörper wurden die unvernähten und strukturell ver-
nähten [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminate vor der Harzinjektion an einer Seite des Gele-
ges in der Mittelebene des Schichtaufbaus mit einer 25 µm dicken Fluorethylenpro-
pylen-(FEP-)Trennfolie versehen. Nach Aushärtung und Probekörperentnahme wur-
den die sandgestrahlten Aluminiumverstärkungen und die Krafteinleitungselemente 
mit dem Klebstoff Scotch-Weld™ DP 490 nach Herstellerangaben auf den mit Sand-
papier angerauhten und gereinigten CFK-Proben appliziert. Anschließend wurde zur 
Auswertung des Risswachstums weiße Lackfarbe sowie ein Maßstab auf einer Seite     



















Abb. 4.7: Geometrie des TDCB-Probekörpers 
des TDCB-Probekörpers aufgebracht. Die Probekörper wurden bis zu einem Riss-
wachstum von etwa 130 mm kontinuierlich be- und anschließend entlastet. Die Riss-
öffnung in z-Richtung am Probekörperanfang und das Risswachstum in Probenlängs-
richtung wurden mit einer CCD-Kamera berührungslos erfasst (siehe Abb. 4.8), 
optisch ausgewertet und mit der gemessenen Prüfkraft korreliert. 
Die Bestimmung der Energiefreisetzungsrate G1C von DCB-Probekörpern nach 
DIN EN 6033 unterscheidet sich grundsätzlich von der Vorgehensweise nach ASTM 
D 5528, [26] und [237]. Nach DIN wird G1C in J/m2 mit Hilfe der Flächenmethode (AM) 
aus der Fläche A in Nm zwischen Belastungs- und Entlastungskurve des Kraft-
Traversenweg-Diagramms, der Rissfortschrittslänge ∆a (Endriss- minus Anrisslänge) 












FEP-Trennfolie t = 25 µm 
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Abb. 4.8: In Prüfmaschine belasteter TDCB-Probekörper mit interlaminarem De-
laminationsriss (Konfiguration K 16)  
 
 
Abb. 4.9: G1R-Prüfung (Konfiguration K 16): (a) Kraft-Weg-Diagramm und (b) R-
Kurven ermittelt nach AM, MBT, CC, MCC, DM 1 und DM 2 sowie 
scheinbare interlaminare Energiefreisetzungsrate entsprechend NL, 
VIS, 5 %, RNL und KB 
Die ASTM-Normen schlagen hingegen vor, die Energiefreisetzungsrate als Funktion 
der fortschreitenden Risslänge a zu ermitteln und diese in einer Widerstandskurve 
(R-Kurve, vgl. Abb. 4.9 b) über a aufzutragen; [26], [237]. Nach ASTM werden drei 
unterschiedliche G1C-Anfangswerte bestimmt, und zwar in den Punkten der Kraft-
Rissöffnungskurve, in denen der Verlauf der Kraft-Rissöffnungskurve nichtlinear wird 
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nungskurve von der Ursprungsgeraden mit einer im Vergleich zum linearen Bereich 
der Kraft-Rissöffnungskurve um 5 % reduzierten Steigung geschnitten wird (5 %). 
Liegt dieser Schnittpunkt hinter dem Maximalwert der Kraft-Rissöffnungskurve, so 
wird der Punkt der Maximalkraft verwendet. Für FKV mit spröder Matrix, wie bei-
spielswiese RTM6, können alle drei Punkte zusammenfallen; vgl. Abb. 4.9. In [26] 
wird die Energiefreisetzungsrate bei der Risslänge angegeben, bei der der R-Kurven-
Verlauf nichtlinear wird (RNL). Jain et al. [237] schlagen die Bestimmung von G1C und 
G1R im annähernd konstanten Bereich der R-Kurve (KB) vor. Die Berechnung der R-
Kurve für DCB-Proben kann nach ASTM mit Hilfe einer Modifizierten Balken-Theorie 
(MBT), einer Nachgiebigkeits-Kalibrierungsmethode (CC) und einer Modifizierten 
Nachgiebigkeits-Kalibrierungsmethode (MCC) erfolgen, wobei diesen Auswerteme-
thoden im Experiment ermittelte Beziehungen zwischen der Nachgiebigkeit, d. h. 
dem Quotient aus Rissöffnung und Prüfkraft, und der Risslänge zugrunde gelegt 
werden. Für unvernähte und strukturell vernähte TDCB-Probekörper wurde von Jain 
et al. ([236], [237]) eine Direkte Methode (DM 1) angewandt, bei der die Nachgiebig-
keit der TDCB-Proben aus der berechneten Biegesteifigkeit abgeleitet wird. Auch 
Wood et al. [26] haben R-Kurven für unvernähte und strukturell vernähte TDCB-Pro-
bekörper nach der Direkten Methode berechnet, allerdings wurde ein von Jain et al. 
mit 0,6 angegebener Korrekturfaktor zu Null gesetzt (DM 2).  
Exemplarisch sind in Abb. 4.9 b für TDCB-Probekörper der Konfiguration K 16 Er-
gebnisse der sechs unterschiedlichen Methoden zur Ermittlung von R-Kurven (AM, 
MBT, CC, MCC, DM 1 und DM 2) und zusätzlich die drei möglichen Auswertestellen 
zur Bestimmung der scheinbaren interlaminaren Energiefreisetzungsrate (NL, RNL 
und KB, wobei NL, VIS und 5 % zusammenfallen) dargestellt. Daraus ist zu erken-
nen, dass für einen Versuch bis zu 16 G1C, 1R-Werte angegeben werden können, die 
im Falle der Konfiguration K 16 etwa zwischen 0,1 und 4,2 kJ/m2 liegen. Dies ver-
deutlicht die Schwierigkeit quantitativer Vergleiche derartiger in der Literatur veröf-
fentlichter Kennwerte. 
Zur Auswertung der G1C, 1R-Prüfungen wurden im Rahmen dieser Arbeit die Flächen-
methode AM nach DIN und die Nachgiebigkeits-Kalibrierungsmethode CC nach 
ASTM aufgrund ihrer elementar unterschiedlichen Vorgehensweise ausgewählt, wo-
bei beide Methoden konservative Werte in zahlenmäßig ähnlicher Größenordnung 
liefern. Der Vorteil beider Verfahren im Vergleich zu der scheinbar genaueren Direk- 
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ten Methode liegt in der Verwendung von experimentell ermittelten und nicht rechne-
risch abgeschätzten oder angenommenen Abhängigkeiten und Größen, wie bei-
spielsweise der Probekörper-Nachgiebigkeit bzw. des Korrekturfaktors (vgl. Unter-
schiede zwischen DM 1 und DM 2 in Abb. 4.9 b). Da der Traversenweg die Rissöff-
nung des Probekörpers nur unzureichend abbildet (vgl. Abb. 4.9 a), erfolgte die 
Flächenauswertung nach AM anhand der Kraft-Rissöffnungs-Kurve und nicht im 
Kraft-Traversenweg-Diagramm, wie in DIN EN 6033 vorgegeben. Für CC wurde die 
Energiefreisetzungsrate im annähernd konstanten Bereich der R-Kurve zwischen 60 
und 120 mm Risslänge ermittelt, indem eine Regressionsgerade eingeführt und aus 
deren Funktionsvorschrift der G1C, 1R-Wert für 90 mm, welcher den arithmetisch gemit-
telten Regressionsgeradenwerten für 60, 80, 100 und 120 mm entspricht, berechnet 
wurde. Demgegenüber hat das RNL-Ergebnis den Nachteil, dass es keine statisti-
sche Sicherheit enthält und somit sehr anfällig gegen Ablese- oder andere Auswerte-
fehler, wie die fehlerhafte Festlegung des nichtlinearen R-Kurvenbereichs, ist. Die 
NL-, VIS- oder 5 %-Werte sind für vernähte Laminate nicht aussagekräftig, da der in-
terlaminare Delaminationsrissbeginn und die damit verbundene Nichtlinearität in der 
Kraft-Rissöffnungskurve schon bei Belastungen kleiner als die halbe Maximalkraft 
auftreten können, während gleichzeitig Nähfäden aber noch nicht gebrochen sind 
und somit weiterhin Kräfte aufnehmen und Risswachstum behindern (vgl. in Abb. 4.9 
die hohe Steigung der R-Kurve im Bereich zwischen 25 und 50 mm Risslänge). 
4.2 Einheitszellenmodellierung strukturell vernähter MAG-Laminate 
4.2.1 Abschätzung von Elastizitätskenngrößen vernähter Laminate, Material-
eigenschaften der Einzelschicht, Bestimmung thermischer Längenausdeh-
nungskoeffizienten vernähter Laminate 
Zur Abschätzung des Scheiben-Elastizitätsverhaltens (Zug-, Druck- und Schubmo-
dul, Querkontraktionszahl) unvernähter und strukturell vernähter Laminate wurde auf 
das FE-Einheitszellenmodell von Roth ([16], [149] bis [151]) zurückgegriffen  
(Abb. 4.10). Die Generierung des EZ-Modells erfolgte unter Berücksichtigung der An-
zahl, Dicke und Orientierung der Laminateinzelschichten, der Stichrichtung, der Tei-
lung, der Stichlänge, der Fehlstellenfläche und -breite (Schliffbilduntersuchungen, 
siehe Tabelle A 8 und Tabelle A 9, oder analytisches Fehlstellenmodell) sowie der 
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Abb. 4.10: Ablauf zur FE-basierten Bestimmung der Elastizitätskenngrößen struk-
turell vernähter Laminate [149] 
Belastungsrichtung. Die ungestörten und gestörten Gelegebereiche sowie die Fehl-
stellen werden in der FE-EZ durch 20-Knoten-Volumenelemente (Solid186) mit qua-
dratischem Verformungsansatz und anisotropen bzw. isotropen Materialeigenschaf-
ten abgebildet. Das mechanische Verhalten der Fehlstelle wird durch die Harzeigen-
schaften von RTM6 isotrop beschrieben. Wie bereits erläutert beeinflusst das Ein-
bringen des strukturellen Nähgarns in Verbindung mit dem Vakuuminjektionsverfah-
ren die Laminatdicke und den Faservolumengehalt; siehe Tabelle A 2, Tabelle A 12 
und Tabelle A 13. Der Faservolumengehalt ändert sich dabei nicht nur von Nähkonfi-
guration zu Nähkonfiguration, sondern für eine spezifische Konfiguration auch in 









t    , (4.2)
was bei der Abschätzung der Elastizitäts- und Festigkeitskenngößen sowie der ther-
mischen Längenausdehnungskoeffizienten der jeweiligen Einzelschicht zu beachten 
ist. In Gl. (4.2) bezeichnen ϕunvernäht, ϕvernäht, tunvernäht und tvernäht den Faservolumengehalt 
und die Dicke der unvernähten bzw. der strukturell vernähten Einzelschicht des La-
minats, AFehlstelle entspricht der im FE-EZ-Modell abgebildeten Fehlstellenfläche unter 
Berücksichtigung der angrenzenden Einheitszellen. Zur Korrelation der berechneten 
Faservolumengehalte ϕvernäht mit den experimentell bestimmten Faservolumengehal-
ten strukturell vernähter Laminate (ϕExp, siehe Tabelle A 2 und Tabelle A 13) wurden 




Berechnung der Lastfälle: 
• Normaldehnung  εxo 
• Normaldehnung  εyo 
• Schiebung  γxyo 
• Krümmung  κxo 
• Krümmung  κyo 
• Drillung  κxyo 








Ex, Ey, Gxy und νxy für 
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und -schubbelastung 
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ermittelt. Schließlich errechnet sich der korrigierte Faseranteil korrvernäht,ϕ für jede 
Einzelschicht aus 
.korrvernähtkorrvernäht, ϕ⋅ϕ=ϕ  (4.4)
Zur Vereinfachung wird der Faservolumengehalt im Einheitszellenmodell innerhalb 
einer Einzellage des strukturell vernähten Laminats als konstant angenommen. 
Aufgrund der fehlenden experimentellen Datenbasis für die variierenden Faservolu-






⊥E , ||⊥G , ⊥⊥G , ||⊥ν  und 
⊥⊥ν , die thermischen Längenausdehnungskoeffizienten ||α  und ⊥α sowie die Festig-






⊥R  und ||⊥R  der ungestörten und gestörten Gelegebe-
reiche der Einzellagen durch mikromechanische Ansätze ([36], [38]) abgeschätzt und 
teilweise mit im Versuch ermittelten Kenngrößen und dem Faservolumenateil ϕExp der 
UD-MAG-Einzelschicht über Korrekturterme (Index korr) korreliert. In den mikrome-
chanischen Modellen zur Berechnung der Elastizitätskennwerte wird ein idealer Ver-
bund aus parallel bzw. in Reihe geschalteten, transversal isotropen Fasern (Index f) 
in einer isotropen Matrix (Index m) angenommen. Die Richtungen parallel und 
senkrecht zur Faser werden mit || bzw. ⊥ indiziert; Faser- und Matrixkennwerte sind 
im Anhang A 4, Tabelle A 28 angegeben. Der faserparallele Zug- und Druck-Elasti-
zitätsmodul t||E  und 
c
||E  wird mit dem Korrekturterm 
ct,
korr ||,E aus 














= ϕ  (4.7)
abgeschätzt. 
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Senkrecht zur Faserrichtung gilt für die korrigierten Moduln t⊥E  und 
c
⊥E  : 


























E xpxpxp    . (4.9)































bestimmt und angepasst.  
Der Schubmodul ⊥⊥G , die Querkontraktionszahlen ⊥⊥ν  und ||⊥ν  sowie die thermi-
schen Ausdehnungskoeffizienten ||α  und ⊥α werden aufgrund fehlender experimen-















































( ) ( ) ( )[ ] ||m||,fmm||,f,fm,f 111 α⋅ϕ−⋅ν+ϕ⋅ν−ϕ−⋅ν⋅α+ϕ⋅ν⋅α+ϕ−⋅α+ϕ⋅α=α ⊥⊥⊥⊥⊥    . (4.17)
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Die Zug- und Druckfestigkeit t||R  und 
c
||R  parallel zur Faserrichtung 




















werden aus dem Minimum der Faserbruchdehnung t ult ||,,fε  unter Zugbelastung bzw. 
aus der Bruchdehnung εm der Matrix 
{ }mult ||,fmin tmin εε=ε ,,  (4.20)
und den Korrekturtermen 































abgeschätzt. Dabei wird der erhöhte Faservolumengehalt in unmittelbarer Umgebung 
des Einstichs und die daraus folgende Steigerung der Festigkeit parallel zur Faser-
richtung durch eine Erhöhung des Faservolumengehalts um das 1,4-fache abgebil-
det. Jedoch erscheint es sinnvoll, den maximal zulässigen Fasergehalt auf 70 % zu 
begrenzen, da der bei hexagonaler Faserpackung theoretisch mögliche Maximalwert 
von 91 % praktisch nicht erreicht werden kann. 
Die Festigkeit t⊥R  und 
c
⊥R  senkrecht zur Faserrichtung wird nach 






























{ }mct,f,ct, min, min R,RR ⊥⊥ =    , (4.25)


















ERR    , (4.26)

































abgeschätzt, wobei ct, min,⊥R  das Minimum der Faserquerfestigkeit 
ct,
f,⊥R  unter Zug- bzw. 
Druckbelastung oder der Matrixfestigkeit Rm ist. Der Faktor C beschreibt pauschal 
eine Spannungsüberhöhung infolge von Poren mit einem Volumenanteil von 0,5 %. 
Die Schubfestigkeit R⊥|| wird aus 
bestimmt, in denen R⊥||, min das Minimum der Faser- oder der Matrixschubfestigkeit 
Rf, ⊥|| bzw. Rm, 21 angibt. 
Zur Abschätzung der thermischen Längenausdehnungskoeffizienten αx, αy und αxy 
unvernähter und strukturell vernähter Laminate wurde das EZ-Modell um einen 
Temperaturlastfall erweitert. Durch das Aufbringen einer Temperaturdifferenz ∆T von 
100 K auf alle Elemente des Einheitszellenmodells (Gelegebereiche und Fehlstelle) 
und einer Sperrung aller Laminatverzerrungen und -wölbungen 
εxo = εyo = γxyo = κxo = κyo = κxyo = 0 
können über die Auswertung der resultierenden thermischen Schnittkräfte Nx, Ny, Nxy 
und Schnittmomente Mx, My, Mxy (Index therm) sowie mit der zuvor ermittelten Nach-
giebigkeitsmatrix [ABD]-1 die scheinbaren thermischen Verzerrungen und Wölbungen 
therm






















































ExpExp,||korr||, 11Exp  (4.31)
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Die Sperrung der Verzerrungen erfolgte durch zu Null setzen der Verschiebungen ux 
und uy an den Einheitszellenflächen s1, s2 bzw. s3, s4; siehe Abb. 4.11. Zur Sperrung 
des translatorischen Freiheitsgrades in z-Richtung wurde ein Knoten (Koordinate 
x = y = z = 0 im Koordinatensystem cs1 gegen Verschiebung in z-Richtung gesperrt 
(uz = 0). Die thermischen Ausdehnungskoeffizienten αx, αy und αxy des Laminats er-
geben sich dann zu: 
 
Abb. 4.11: Längen lx und ly, Referenz-Koordinatensysteme cs1, cs2 und cs3 (a) und 
Flächen s1 bis s6 zur Definition der Randbedingungen an Einheitszellen-
flächen (b) 
4.2.2 Kontinuumsmechanische Versagensanalyse 
Wie bereits bei der Betrachtung des Stands der Technik ausgeführt, erfordert eine 
werkstoffgerechte, einzelschichtbasierte Versagensanalyse von FKV-Bauteilen drei 
Bausteine, nämlich eine Spannungs- und Verzerrungs-, eine Festigkeits- sowie eine 
Degradationsanalyse. Die Versagensanalyse von in Dickenrichtung verstärkten 
MAG-Laminaten, in denen dreidimensionale Spannungszustände herrschen, macht 
die Anwendung der FEM auf Basis von Volumenelementen unumgänglich. Aufgrund 
des Fehlens geeigneter Berechnungsmodule zur Versagensanalyse in kommerziell 
erhältlichen FE-Programmsystemen wurde, basierend auf der FE-EZ von Roth ([16], 
[149] bis [151]), ein nichtlineares Analysemodul auf der Grundlage der Kontinuums-
mechanik in der Umgebung des FE-Programmsystems ANSYS© entwickelt; [245] bis 
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tigkeitsvorhersage und die Abschätzung von Spannungs-Verzerrungs-Diagrammen 
unvernähter und strukturell vernähter MAG-Laminate unter Scheiben-Zug-, -Druck- 
und -Schubbelastung unter Berücksichtigung thermisch bedingter Eigenspannungen 
und werkstofflicher Nichtlinearitäten. 
 
Abb. 4.12: In die FE-Umgebung integrierter Ablauf der einzelschichtbasierten Ver-
sagensanalyse mit den Modulen Spannungs- und Verzerrungs-, Festig-
keits- und Degradationsanalyse (*Mb = Matrixbruch in der Fehlstelle) 
4.2.2.1 Spannungs- und Verzerrungsanalyse 
Zur Berücksichtigung nichtlinearer Spannungs-Verzerrungs-Beziehungen wird, wie in 






















Spannungs- und      Verzerrungsanalyse 
Festigkeitsanalyse 
Degradationsanalyse 
Über alle Einzelschichten und darin 
enthaltene FE-Elemente durch-
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einstellende Spannungszustand mittels Sekantenmodul-Iterationstechnik berechnet. 
Hierzu werden die experimentell ermittelten (σ1t - ε1t)-, (σ1c - ε1c)-, (σ2t - ε2t)-, (σ2c - ε2c)- 
und (τ21 - γ21)-Kurven der UD-MAG-Einzelschicht einer für Faser-Kunststoff-Verbunde 














mathematisch formuliert. In Gl. (4.34) bezeichnet Eij,0 die Steigung der Werkstoffkur-
ve im Koordinatenursprung, mit den Parametern ξp, σp und e kann der Kurvenverlauf 
an die experimentellen Ergebnisse angepasst werden. Die iterative Ermittlung der 
Einzelschichtspannungen erfolgt für jede Spannungskomponente σij. Zunächst wird 
das FE-EZ-Modell mit dem Ursprungs-Tangentenmodul Eij(0) berechnet und in jedem 
Element die Spannungskomponente σij(1) ermittelt. Durch Einsetzen von σij(1) in die 
Ramberg-Osgood-Gleichung erhält man die zu dieser Spannung gehörende Verzer-
rung εij(1). Der Sekantenmodul Eij(1) wird aus dem Quotienten von σij(1) und εij(1) 
ermittelt und dient als Eingangsgröße für den nächsten Iterationsschritt, der die 
Spannung σij(2), die Verzerrung εij(2) und den Sekanntenmodul Eij(2) liefert. Die 
Iteration wird abgebrochen, wenn der Unterschied zwischen der berechneten und der 
vorgegebenen Spannung kleiner oder gleich 1 % ist. 
4.2.2.2 Festigkeitsanalyse 
Zur Festigkeitsanalyse wurden differenzierende Bruchkriterien ausgewählt, die für die 
zu betrachtenden Gelegebereiche in den Einzellagen der FE-EZ eine Unterschei-
dung sowohl der elementaren Bruchmoden Fb und Zfb als auch unkritischer und 
kritischer Zfb-Versagensformen zulassen. Im Fehlstellenbereich ermöglichen sie die 
Anstrengungsbewertung gegen Matrixbruch (Mb). Für die Auswertung und Interpre-
tation der Ergebnisse werden die Werkstoffanstrengungen für Fb, Zfb und Mb sowie 
bei Zfb der jeweilige Bruchmodus und Bruchwinkel tabellarisch und grafisch aufberei-
tet. 
Faserbruch    Zur Abschätzung der Faserbruchanstrengung im 
ungestörten und gestörten Gelegebereich der jeweils betrachteten Einzellage wurde 
das Maximalspannungs-Kriterium implementiert: 












σ=≤σ    . (4.36)
Kritische Faserbruchanstrengungen fE größer oder gleich Eins führen zum Abbruch 
der Festigkeits- und Degradationsanalyse, da die maximale Beanspruchbarkeit des 
Laminats, also die Laminatfestigkeit erreicht ist. 
Zwischenfaserbruch  Zur Bewertung von Zfb in ungestörten und gestör-
ten Gelegebereichen wird das Wirkebenenkriterium von Puck [190] für den dreidi-
mensionalen Spannungszustand verwendet. Dazu müssen in einem ersten Schritt 
die faserparallele Bruchebene und die auf ihr wirkenden Spannungen bestimmt 
werden, die zur maximalen Werkstoffanstrengung führen. Da die Bruchebene 
zunächst unbekannt ist, werden, wie in Abb. 4.13 dargestellt, die Zfb auslösenden 
Spannungen σn, τnt und τn1 für alle möglichen Bruchwinkel θ zwischen -90° und +90° 
durch eine Transformation der Einzelschichtspannungen σ2, σ3, τ32, τ31 und τ21 nach 
errechnet. Dabei stellt σn die Quer-Zug- oder -Druckspannung normal zur Bruchebe-
ne, τnt die Quer/Quer-Schubspannung und τn1 die Quer/Längs-Schubspannung dar. 
Zur Berechnung der Werkstoffanstrengung werden die auf der Wirkebene auftreten-
den Spannungen tnσ  oder cnσ , τnt und τn1 mit den zugehörigen, wirkebenenbezoge-
nen Bruchwiderständen t⊥R  bzw. 
c
⊥R , 
AR⊥⊥  und ||⊥R  in Beziehung gesetzt. Dabei 
differenziert das Zfb-Kriterium grundsätzlich zwischen einer rissfördernden Quer-



























































































  mit θcos=c  und θsin=s  (4.37)











































Abb. 4.13: Bestimmung von faserparalleler Bruchebene und Bruchwinkel θfp durch 
Transformation der Einzelschichtspannungen σ2, σ3, τ32, τ31 und τ21 in 
die Zfb auslösenden Spannungen σn, τnt und τn1 [190] 
Zur Vermeidung von Unstetigkeiten beim Übergang von Quer-Zug- auf Quer-Druck-
spannungen (siehe Abb. 4.14 und Abb. 4.15) sind in den Gln. (4.38) und (4.39) werk-
stoffspezifische Neigungsparameter t ψ⊥p  und 
c
ψ⊥p  in Abhängigkeit vom Bruchwider-





























τψsin1ψcos +=−=    . (4.41)
Die in Gl. (4.40) zusätzlich benötigten Neigungsparameter t ||⊥p  und
c
||⊥p  sind experi-
mentell zu ermitteln. Falls keine experimentellen Größen verfügbar sind, empfiehlt 
Puck, bei CFK die Zahlenwerte 0,35 bzw. 0,30 zu verwenden. Die Parameter c⊥⊥p  






























































Abb. 4.14: Master-Bruchkörper für σ1 = 0 mit Bruchflächen und Bruchkurven im 
(σn, τnt, τn1)-Spannungsraum für das Wirkebenenkriterium von Puck 
[200]. Für den ebenen Spannungszustand (σn = σ2,  τn1 = τ21) folgt die 
(σ2, τ21)-Bruchkurve den Linien von a nach e. 
In Abb. 4.14 werden die wirkebenenbezogenen Bruchbedingungen, Gln. (4.38) und 
(4.39), für σ1 = 0 als Bruchgrenzflächen ( 1=Ef ) im (σn, τnt, τn1)-Spannungsraum dar-
gestellt, wodurch sich der Master-Bruchkörper mit Bruchflächen und Bruchkurven er-
gibt. Augrund der in der Wirkebene hervorgerufenen Spannungskombinationen las-
sen sich vier Zfb-Moden A, A*, B und C unterscheiden. Mode A wird durch eine 
Quer-Zugspannung σn > 0, eine Quer/Längs-Schubspannung τn1 ≠ 0 oder eine Kom-
bination dieser beiden Spannungskomponenten hervorgerufen. Wirkt zusätzlich eine 
von Null verschiedene Quer/Quer-Schubspannung τnt, so wird der Zfb als Mode A* 
klassifiziert. Die durch Mode A und A* entstehenden Risse öffnen sich umso mehr, je 
größer σn im Verhältnis zu τn1 und τnt ist, wodurch die Rissufer spannungsfrei werden. 



























Abb. 4.15: Definition des Bruchwiderstandes der Wirkebene AR ψ⊥  und der Gradien-
ten ct,||⊥p , 
ct,
ψ⊥p  und 
ct,
⊥⊥p  wie in den Gln. (4.38) bis (4.43) angegeben [203] 
den Quer/Längs-Schubspannung τn1 ≠ 0 eine Quer-Druckspannung σn < 0 auftritt. 
Diese behindert den Bruch mit anwachsender Höhe durch die so genannte „innere 
Reibung“ zunehmend, sodass sich die Rissufer nicht öffnen können. Im Gegensatz 
zu den bisher beschriebenen unkritischen Zfb-Moden A, A* und B beschreibt Mode C 
Zwischenfaserbrüche mit um θfp geneigten Bruchebenen und eine zusätzlich zur 
Quer/Längs-Schubspannung τn1 ≠ 0 und zur Quer-Druckspannung σn wirkende Quer/ 
Quer-Schubspannung τnt ≠ 0, die aufgrund der Keilwirkung Sprengkräfte in Laminat-
dickenrichtung verursachen und zum Totalversagen des Laminats führen kann. Aller-
dings ist nach Puck ([190], [201]) davon auszugehen, dass Totalversagen erst infolge 
einer relativ großen Dicke der betroffenen Einzelschicht sowie durch große Bruch-
winkel ±30° bis ±45° und Anstrengungen 25,1≥Ef  verursacht wird. Für den ebenen 
(σ1, σ2, τ21)-Spannungszustand sind in Abb. 4.16 die Zfb-Bedingungen, Gln. (4.38) 
und (4.39), in Verbindung mit dem Maximalspannungs-Kriterium für Fb, Gln. (4.35) 
und (4.36), als Bruchgrenzflächen (so genannte Pucksche Bruchzigarre) dargestellt. 
Bei der Anwendung auf räumliche Spannungszustände bietet das Wirkebenenkriteri-































Schnitt ψ = konstant 
t
⊥R
Schnitt τn1 = 0, ψ = 90° 
Schnitt τnt = 0, ψ = 90° 
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mung des Bruchwinkels die Differenzierung zwischen intra- und interlaminarem Ver-
sagen ermöglicht. Bei Bruchwinkeln θfp ≠ ±90° bilden sich intralaminare Zfb, während 










Abb. 4.16: Darstellung der Bruchgrenzflächen (Fb und Zfb) für den Spezialfall des 
ebenen (σ1, σ2, τ21)-Spannungszustands [243] 
Matrixbruch    Die Anstrengung der Matrix im Fehlstellenbereich 









Das Nachbruchverhalten infolge von nicht zum Totalversagen führenden Zwischen-
faserbrüchen und von Matrixbrüchen wird kontinuumsmechanisch durch „Verschmie-
ren“ abgebildet. Für kritische und überkritische Werkstoffanstrengungen erfolgt 
hierzu eine Degradation der Elementsteifigkeit. 
Zwischenfaserbruch   Zur Beschreibung unkritischer Mode-A-, -A*-, -B- 
und -C-Zwischenfaserbrüche in ungestörten und gestörten Gelegebereichen wurde 
das Degradationsmodell von Chiu [206] an das Wirkebenenkriterium von Puck ange-
passt. Dieses Degradationsmodell beschreibt Versagensvorgänge für kritische Werk-
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minderung der Elastizitätskennwerte En, deg, Gn1, deg, Gt1, deg und Gnt, deg auf einen Rest-
wert; [245] bis [247]. Die Vorteile dieses Modells liegen in der einfachen Umsetzbar-
keit in Rechenalgorithmen in Verbindung mit der Spannungsanalyse bei physikalisch 
nichtlinearen Spannungs-Verzerrungs-Beziehungen und dem relativ geringen 
Rechenzeitbedarf. Eine derartige Steifigkeitsdegradation führt zu einer nahezu voll-
ständigen Umlagerung der Spannungen der durch Zfb versagten Elemente in Nach-
barelemente innerhalb der Einzelschicht und in Nachbarschichten und damit zu einer 
konservativen Vorhersage. Vorteilhaft ist weiterhin, dass zur Beschreibung des 
Nachbruchverhaltens keine zusätzlichen Werkstoffinformationen benötigt werden. 
Nachteilig ist, dass die unmittelbare Steifigkeitsabminderung eine sprunghafte Ände-
rung des Spannungs-Verzerrungs-Verhaltens des betroffenen Elements zur Folge 
hat, was bei der Simulation unvernähter Laminate zu Unstetigkeiten in Spannungs-
Dehnungs-Kurven führen kann. 
Bei Modus-A- und Modus-A*-Zfb werden infolge von Quer-Zugspannungen σn > 0, 
Quer/Längs- oder Quer/Quer-Schubspannung τn1 ≠ 0 bzw. τnt ≠ 0 sich öffnende Risse 
erzeugt, sodass die den Bruch verursachenden Spannungen über die Rissufer hin-
weg nicht mehr übertragen werden können. Jedoch bleibt zwischen benachbarten 
Rissen eine gewisse Tragfähigkeit des Werkstoffs vorhanden, was durch eine Rest-
steifigkeit ungleich Null abgebildet wird. Die Höhe des Quer-Elastizitätsmoduls und 
der Schubmoduln wird in Abhängigkeit der zum Zeitpunkt des Bruchs ( 1=Ef ) vorlie-















































festgelegt, wohingegen Querkontraktionszahlen durch Zfb unbeeinflusst bleiben 
([34], [204], [245] – [247]). 
Bei Eintritt eines Modus-B-Zfb oder eines unkritischen Modus-C-Zfb bildet sich auf-
grund der Querdruckspannung ein „überdrückter“ Riss aus. Daher ist die Übertra-
gung von Querdruckspannungen auch nach Zfb-Eintritt möglich, die von Schubspan-
nungen aber weiterhin unterbunden [34]. Folglich sind in diesem Fall nur die Schub-
moduln entsprechend 












































abzumindern ([245] – [247]). Mit dem Eintritt kritischer Modus-C-Zfb wird Totalversa-
gen angenommen, die Festigkeitsgrenze des Laminats ist erreicht und die Festig-
keitsanalyse wird beendet. 
Nach Abminderung der auf die faserparallele Bruchebene bezogenen Elastizitäts-
kenngrößen, wie in den Gln. (4.45) und (4.46) angegeben, werden die degradierten 



















































ermittelt und vom (1, n, t)-Bezugssystem der Bruchfläche in das (1, 2, 3)-Koordinaten-
system der Einzelschicht entsprechend 
[ ] [ ] [ ] [ ]TSTS ⋅⋅= degTdeg  (4.48)
mit 
































( )fpθcos −=c , ( )fpθsin −=s  
transformiert. Aus den Koeffizienten der transformierten Nachgiebigkeitsmatrix 
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[ ]degS  werden die abgeminderten Elastizitätskenngrößen der UD-Einzelschicht 
bestimmt und den entsprechenden Finiten Elementen zugewiesen. 
Matrixbruch     Die Abbildung von Matrixbruch ( 1≥Ef ) erfolgt, wie 
die von unkritischen Zfb, kontinuumsmechanisch über die Anwendung des Degrada-
tionsmodells nach Chiu. Unter der Annahme, dass infolge von Matrixrissen eine 
Resttragfähigkeit im Harz nicht erhalten bleibt, werden alle Elastizitätskenngrößen 
(E1, E2, E3, G21, G31, G32, ν21, ν31, ν32) des entsprechenden Elements mit dem Faktor 
0,01 multipliziert, um numerische Stabilität zu gewährleisten. 
4.2.2.4 Lastfälle, Randbedingungen und Belastung 
Die Lastfälle und Randbedingungen zur Abschätzung der Festigkeit unvernähter und 
strukturell vernähter MAG-Laminate unter Scheiben-Zug-, -Druck- und -Schubbelas-
tung in x- oder y-Richtung sind in Tabelle 4.3 und Abb. 4.11 beschrieben. Ausgehend 
von einem Startwert 0,01ct, ult, ±=ε x  oder 0,01ct, ult, ±=ε y  wird unter Zug- oder Druckbelas-
tung die Dehnung solange erhöht oder verringert, bis in der durchgeführten Versa-
gensanalyse ein Faserbruch- ( 1=Ef ) oder Modus-C-Zwischenfaserbruch-Versagen 
( 25,1=Ef ) mit einer Genauigkeit von %5,0±  vorhersagt wird. Die Zug- oder Druck-
festigkeit ct,xR  oder 
ct,
yR  wird aus der Summe der Beträge aller auf den Flächen s1 
und s3 bzw. s2 und s4 wirkenden Knotenkräften geteilt durch die Größe der jeweiligen 
Flächen errechnet. Die Schubfestigkeit xyR  wird nach der gleichen Vorhgehensweise 
ermittelt, wobei der Startwert 0,02ult, =γ xy  beträgt und aufgrund der Schubbelastung 
in den Bezugsrichtungen x und y identische Randbedingungen verwendet werden. 
xyR  wird aus dem arithmetischen Mittel der Beträge der flächenbezogenen Knoten-
kräfte auf s1, s2, s3 und s4 bestimmt. 
Für einen multidirektional aufgebauten Schichtverbund unter Temperaturbelastung 
stellt sich eine thermische Gesamtverzerrung entsprechend den Längenausdeh-
nungskoeffizienten αx, αy, und αxy ein. Da die thermischen Dehnungen der UD-Ein-
zelschichten im Verbund behindert werden,  entstehen in einzelnen Schichten des La-
minats thermisch bedingte Eigenspannungen, die den Eintritt von Zfb und Fb beein- 
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Tabelle 4.3: An Einheitszellenflächen, entsprechend der Lastfälle aufgebrachte Ver-
schiebungen ux, uy und uz (Referenz-Koordinatensystem (KOS) cs, Län-








s1, s2, s3, s4 ( ) xxu xx ⋅ε= , ( ) yεyu yy ⋅=  
x 
ct,
ult,xx ε=ε , 
yxxy ν⋅ε−=ε ct, ult,  cs1 x = y = z = 0 ( ) 0=x, y, zuz  
s1, s2, s3, s4 ( ) yεyu yy ⋅= , ( ) xxu xx ⋅ε=  
y 
ct,
ult,yy ε=ε ,  
yxyx ν⋅ε−=ε ct, ult,  cs2 x = y = z = 0 ( ) 0=x, y, zuz  





tan xyy,x x,yx,yu  
x, y ult,xyxy γ=γ  cs3 
x = y = z = 0 ( ) 0=x, y, zuz  

















ult, xxx ε+ε=ε , 
therm,
ct,
ult, yyxxy ε+ν⋅ε−=ε , 
therm,xyxy γ=γ  mit 
Tijij ∆⋅α=ε therm,  
cs3 
x = y = z = 0 ( ) 0=x, y, zuz  

















ult, yyy ε+ε=ε , 
therm,
ct,
ult, xyxyx ε+ν⋅ε−=ε , 
therm,xyxy γ=γ  mit 
Tijij ∆⋅α=ε therm,  
cs3 
x = y = z = 0 ( ) 0=x, y, zuz  
s1, s2, s3, s4 











tan  x, y 
T∆ , 
therm,ult, xyxyxy γ+γ=γ , 
therm,xx ε=ε , 
therm,yy ε=ε , mit 
Tijij ∆⋅α=ε therm,  
cs3 
x = y = z = 0 ( ) 0=x, y, zuz  
flussen können. Die bei der Aushärtung (T = +180 °C) der Probekörperplatten indu-
zierten Eigenspannungen können aber weder experimentell noch analytisch abgesi-
chert ermittelt werden. Daher erscheint es unter dem Gesichtspunkt des wahrschein-
lich geringsten Fehlers sinnvoll, zur Berücksichtigung thermischer Eigenspannungen 
die Hälfte der Temperaturdifferenz zwischen Aushärtetemperatur und Raumtempera-
tur (∆T = -80 °C) anzunehmen und auf alle Elemente des Einheitszellenmodells (Ge-
legebereiche und Fehlstelle) aufzubringen. Zur Versagensanalyse müssen die me-
chanischen Scheibenverzerrungen ct, ult,xε , ct, ult,yε  und ult,xyγ  mit den sich frei einstel-
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lenden thermischen Scheibenverzerrungen des MAG-Laminats therm,xε , therm,yε  und 
therm,xyε  erweitert werden (vgl. Tabelle 4.3). Aufgrund der Betrachtung von in Dicken-
richtung symmetrischen Laminataufbauten und nahezu symmetrischen Fehlstellen-
verläufen (Breite und Fläche der Fehlstellen) erscheint es zulässig, thermisch be-
dingte Plattenverzerrungen zu vernachlässigen. 
4.2.3 Modelle zur Beschreibung von Faservolumengehalt, Laminatdicke und 
Fehlstellencharakteristik 
Strukturelles Vernähen verursacht in Abhängigkeit der Nähkonfiguration im Vergleich 
zum unvernähten Laminat Änderungen des Faservolumengehalts und der Lami-
natdicke sowie Faserondulationen und Fehlstellen, die für die Beeinflussung der me-
chanischen Eigenschaften verantwortlich gemacht werden. Für die praktische An-
wendung des EZ-Modells ist die detaillierte Charakterisierung von Faservolumenge-
halt, Laminatdicke und Fehlstellenausbildung aufgrund des damit verbundenen ho-
hen Zeit- und Kostenaufwands nicht möglich oder ungeeignet. Vor diesem Hinter-
grund wurden die in [16] entwickelten Modelle zur Beschreibung der Fehlstellencha-
rakteristik erweitert, um, basierend auf Messergebnissen der [A1-B-A2]-HTA-, [A1-
(B/2)S-A2]2-HTA- und [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminate, Abschätzungen über entspre-
chend zu erwartende Kenngrößen treffen zu können. 
Zunächst werden die drei untersuchten Laminattypen getrennt betrachtet. Die ge-
suchte Kenngröße x (Faservolumengehalt oder Laminatdicke) kann unter Berück-
sichtigung der jeweiligen Einstellungen von Nährichtung, Garnfeinheit, Teilung und 
Stichlänge aus Gewichtungsfaktoren wi und dem arithmetischen Mittel x  aller zu-
gehörigen Messwerte abgeschätzt werden: 













































wp    , (4.54)
wobei ix  den Mittelwert aus allen vorliegenden Messergebnissen zur jeweiligen Pa-
rameterkonfiguration (Nährichtung, Garnfeinheit, Teilung und Stichlänge) darstellt. 
Durch die Gewichtungsfaktoren wi werden alle Messergebnisse eines Laminatauf-
baus gemäß der spezifischen Einstellung eines Parameters aufgeteilt und damit der 
direkte Einfluss eines isolierten Parameters ermittelt. Anhand der linearen Interpola-
tion zwischen den experimentell untersuchten Einstellungen (Klammerausdrücke in 
Gln. (4.51) bis (4.54)) kann der Effekt beliebiger Parametereinstellungen auf Faser-
volumengehalt oder Laminatdicke vorhergesagt werden. Zur Durchführung von Para-
meterstudien mit beliebigen Nähgarnmaterialien (z. B. CF, AF oder PES) kann die 
Garnfeinheit des zu untersuchenden Garns über dessen Dichte beliebigρ  auf die 







umgerechnet und in Gl. (4.52) verwendet werden. 
Die mit Gl. (4.50) abgeschätzte Kenngröße x bezieht sich allerdings lediglich auf ei-
nen [A1-B-A2]-HTA-, [A1-(B/2)S-A2]2-HTA- oder einen [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Schicht-
aufbau. Um durch strukturelles Vernähen verursachte Faservolumengehalts- und Di-
ckenänderungen auch für Laminate mit unterschiedlicher Einzelschichtanzahl und 
Laminatdicke vorherzusagen, wurden die Modellergebnisse der drei experimentell 
untersuchten Laminattypen rechnerisch verknüpft. Dabei wurde angenommen, dass 
die Kenngröße x eines [A1-B-A2]-HTA- und [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminats bei iden-
tischer Parametereinstellung aufgrund des vergleichbaren Aufbaus durch den arith-
metischen Mittelwert A2]-(B/2)-[A1A2],-B-[A1 Sx  abgeschätzt werden kann. Dieser Mittelwert 
unterscheidet sich allerdings deutlich von den Modellergebnissen 
2S A2]-(B/2)-[A1
x  des [A1-
(B/2)S-A2]2-HTA-Aufbaus, wofür die unterschiedliche Vorkomprimierung der trocke-
nen Faserhalbzeuge durch das Einbringen eines strukturellen Nähgarns im Vergleich 
zum unvernähten MAG verantwortlich gemacht wird. Zum Vernähen der [A1-(B/2)S-
A2]2-HTA-Halbzeuge sind aufgrund der etwa doppelten Dicke verglichen mit den [A1-
B-A2]-HTA- und [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Schichtungen höhere Nähkräfte erforderlich, die 
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zu einer stärkeren Vorkomprimierung im trockenen Zustand und nach der Harzinfu-
sion zu unterschiedlichen Faservolumengehalts- und Dickenänderungen führen [16]. 
Daher wurde zur Modellierung beliebig dicker Laminate zwischen A2]-(B/2)-[A1A2],-B-[A1 Sx  
und 
2S A2]-(B/2)-[A1
x  linear über der Laminatdicke t interpoliert: 










−⋅−=   . (4.56)
Zur Abschätzung der Fehlstellenfläche und -breite wurde auf die experimentellen Er-
gebnisse der Schliffbilduntersuchungen an [A1-B-A2]-HTA- und [A1-(B/2)S-A2]2-HTA-
Laminaten (Tabelle A 8 und Tabelle A 9) zurückgegriffen, wobei angenommen 
wurde, dass sich diese beiden Kenngrößen über einen zur Mittelebene des Laminats 
symmetrischen, quadratischen Polynomansatz in der Laminatdickenkoordinate z be-
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Die Konstanten x1 und x2 können wiederum in Abhängigkeit der jeweiligen Nähkonfi-
guration und des Nähgarnmaterials mit Hilfe der Gln. (4.50) bis (4.54) abgeschätzt 
werden. Zur Beschreibung des Verlaufs der Fehlstellengeometrie wurden die Kon-
stanten 1x  und 2x  (Basis: Gesamtheit aller Messwerte) bzw. ix1  und ix2  (Basis: 
Messwerte der Parameterkonfiguration i) der Gleichung (4.57) mit der Methode der 
kleinsten Fehlerquadrate aus der entsprechenden Datenbasis der Messwerte 
ermittelt. Da angenommen wurde, dass sich die Fehlstellen in strukturell vernähten 
[A1-B-A2]-HTA- und [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminaten ähnlich ausprägen, wurde auf 
eine Schliffbilduntersuchung der HTS-Laminate verzichtet. Wie oben bereits ausge-
führt, wurde zur Abschätzung der Fehlstellenfläche und -breite beliebig dicker 
Laminate eine lineare Interpolation der Konstanten x1 und x2 zwischen den Modeller-
gebnissen des [A1-B-A2]-HTA- und des [A1-(B/2)S-A2]2-HTA-Verbunds angewandt; 
vgl. Gl. (4.56). 
4.2.4 Durchgeführte Einheitszellenanalysen 
Zur vollständigen Validierung der EZ-Modellierung des Elastizitätsverhaltens struk-
turell vernähter Laminate wurde der intralaminare Schubmodul für die experimentell 
untersuchten unvernähten und strukturell vernähten [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminate 
72  4  Methodik 
(K 1 – K 32) berechnet. Weiterhin wurde die Scheiben-Zug-, Druck- und Schubfestig-
keit (Zfb- und Fb-Beginn) von [A1-B-A2]-HTA-, [A1-(B/2)S-A2]2-HTA- bzw. [A1-(B/2)S-
A2]-HTS-Laminaten rechnerisch abgeschätzt und anhand der vorliegenden experi-
mentellen Ergebnisse verifiziert. Zur Reduzierung des Rechenaufwands wurde der 
Einfluss der Streuung der Messwerte von Fehlstellenfläche und -breite auf die Zug- 
bzw. Schubfestigkeit für 12 mittels statistischer Versuchsplanung ausgewählte [A1-B-
A2]-HTA-Laminate und 8 [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminate (Plackett-Burman-Plan: K 3, 
K 5, K 6, K 10, K 12, K 15, K 18, K 19, K 24, K 25, K 29 und K 32 bzw. Teilfaktorplan: 
K 1, K 4, K 6, K 7, K 10, K 11, K 13 und K 16) untersucht. Für diese Kennwerte und 
Nähkonfigurationen wurde auch die Anwendbarkeit des analytischen Fehl-
stellenmodells zur Modellierung der Fehlstellenausbildung überprüft. Weiterhin wurde 
die Beeinflussung des Schubversagens durch die Berücksichtigung thermisch 
bedingter Eigenspannungen und werkstofflicher Nichtlinearität betrachtet. 
Für experimentell nicht betrachtete Konfigurationen wurde der Einfluss von Nährich-
tung, Garnfeinheit, Teilung und Stichlänge auf Elastizitäts- und Festigkeitskenngrö-
ßen von z-verstärkten MAG-Laminaten mit Hilfe des EZ-Modells untersucht (vgl. 
Tabelle 4.4). Diese Untersuchung sollte die Ableitung von Richtlinien für die Auswahl 
von Nähkonfigurationen im Hinblick auf eine möglichst geringe Beeinflussung der 
ebenen Scheibeneigenschaften im Vergleich zum unvernähten Laminat ermöglichen. 
Dazu wurden zunächst Faservolumengehalt, Laminatdicke und Fehlstellengeometrie 
in Abhängigkeit der jeweiligen Konfiguration mit Hilfe der analytischen Modelle abge-
schätzt. Da sich aus der Varianzanalyse der experimentellen Ergebnisse bei Zug-, 
Druck- und Schubbelastung ergab, dass die Beeinflussung der Laminateigenschaf-
ten in erster Linie durch einen einzelnen Nahtparameter im Gegensatz zu Wechsel-
wirkungen mehrerer Parameter statistisch signifikant ist, wurden Wechselwirkungen 
nicht betrachtet. 
Um dem Konstrukteur in der Vorauslegung Steifigkeits- und Festigkeitskennwerte für 
strukturell vernähte Laminate mit beliebigem Lagenaufbau zur Verfügung stellen zu 
können, wurden über eine Parameterstudie Elastizitäts- und Schubmoduln sowie 
Festigkeiten (E1t, c, E2t, c, G21 bzw. R1t, c, R2t, c, R21) der vernähten UD-Schicht berechnet. 
Dazu wurde die Fehlstellengeometrie der betrachteten Laminatkonfigurationen analy-
tisch abgeschätzt, deren Mittelwerte über der Laminatdicke gebildet und fünf reprä-
sentative Geometrien ausgewählt; siehe Tabelle 4.5 und Tabelle 4.6. Somit können 
4.2  Einheitszellenmodellierung strukturell vernähter MAG-Laminate 73 
In-plane-Kennwerte für vernähte UD-Einzelschichten, für eine Vielzahl von Laminat- 
und Nähkonfigurationen bereitgestellt und Laminatsteifigkeits- und Festigkeitskenn-
werte mit Hilfe der CLT abgeschätzt werden. 
Tabelle 4.4: Parameter zur rechnerischen Untersuchung der Beeinflussung von 
Scheiben-Elastizitäts- und -Festigkeitskennwerten von MAG-Laminaten 
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t, Gxy,  
Rxt, Rxy 
1 Basisgelegekonfiguration 1: NR parallel x, GF 68 tex, s und p jeweils 3,30 mm, 
 Belastungsrichtung parallel x)  
2 Basisgelegekonfiguration 2: NR parallel x, GF 68 tex, s und p jeweils 5,00 mm, 
 Belastungsrichtung parallel x) 
Tabelle 4.5: Parameter zur analytischen Untersuchung von Faservolumengehalt, 
Laminatdickenverhältnis und Fehlstellengeometrie (Mittelwert der Fehl-
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Tabelle 4.6: Parameter zur rechnerischen Untersuchung der Beeinflussung von 
Scheiben-Elastizitäts- und -Festigkeitskennwerten der UD-Schicht 
durch strukturelles Vernähen 









 [mm] [mm] [mm]; [mm2] [1]  
0,2; 0,4 16 
0,6; 1,5 16 
0,9; 2,6 16 
1,3; 3,6 16 
UD-Schicht 3,3; 5,0; 6,6; 10,0 3,3; 5,0; 6,6; 10,0
1,6; 4,7 16 
E1t, c, E2t, c, 
G21, 
R1t, c, R2t, c, 
R21 
4.3 Modellierung der Druckfestigkeit nach Impaktbelastung und der in-
terlaminaren Energiefreisetzungsrate unter Mode-1-Belastung 
Basierend auf experimentellen Ergebnissen wurde ein empirisches Modell entwickelt, 
das die Abschätzung der Druckfestigkeit nach Impaktbelastung und der Energiefrei-
setzungsrate G1R von strukturell vernähten [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminaten ermög-
licht. Zur Vorhersage der CAI-Festigkeit oder der Energiefreisetzungsrate wurde wie-
derum ein Ansatz über Gewichtungsfaktoren gewählt, bei dem die gesuchte Kenn-
größe x in Abhängigkeit der Parameter Prüf- und Nährichtung, Garnfeinheit, Teilung 
und Stichlänge sowie dem Mittelwert aller Messwerte x , gemäß (4.51) – (4.54) mit 
Hilfe der Gleichungen 
ermittelt werden kann, wobei ix  den Mittelwert aus allen vorliegenden Messergebnis-
sen zur jeweiligen Parameterkonfiguration darstellt.  
 
 











 5 Experimentelle Untersuchungen an MAG-Laminaten 
5.1 Schallemissionsanalysen zur Bestimmung des Rissbildungsbeginns 
Der Rissbildungsbeginn (Initiierung von Zfb) unvernähter und strukturell vernähter 
[A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminate unter Scheiben-Schubbelastung wurde mit Hilfe der 
SEA bestimmt. Die Methode der SEA zur Erfassung von Zfb wurde an zugbelasteten 
[90]16-UD-MAG-Probekörpern und [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminaten verifiziert. Hierfür 
wurden während der Versuche dehnungskorreliert SEA und Lichtmikroskopieunter-
suchungen des freien Probenrands durchgeführt und von [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Lami-
naten mit definierten Schädigungszuständen (0, 5 und 10 akustische Signale) 
zusätzlich Röntgenbilder angefertigt. 
Bei der Querzugprüfung der UD-MAG-Laminate, wo das Gesamtversagen des Lami-
nats mit der Bildung erster Zfb zusammenfällt, wurde festgestellt, dass die Probekör-
per zwischen dem 4. und 10. Schallereignis versagten. Aufgrund dieses Ergebnisses 
wurde der Dehnungsbereich zwischen dem 1. und 10. Schallereignis als Unter- bzw. 
Obergrenze für die Zfb-Initiierung in multidirektional verstärkten Laminaten festge-
legt. Die Bestimmung des Zfb-Rissbildungsbeginns durch die SEA konnte für die un-
tersuchten [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminate anhand der durchgeführten Lichtmikrosko-
pie- und Röntgenuntersuchungen bestätigt werden. So waren auf Lichtmikroskopie-
aufnahmen erste Zfb zwischen dem 1. und 10. Schallereignis und auf Röntgenbildern 
beim 5. oder 10. erfassten akustischen Signal zu erkennen. 
5.2 Ermittlung von Spannungs-Verzerrungs-Beziehungen der unidirektio-
nal verstärkten MAG-Einzelschicht 
Zur rechnerischen Betrachtung strukturell vernähter MAG-Laminate werden die Elas-
tizitäts- und Festigkeitskenngrößen der unidirektional verstärkten MAG-Einzelschicht 
benötigt; siehe Tabelle 5.1. Um diese bereitzustellen, wurde das Spannungs-Deh-
nungs-Verhalten der UD-MAG-Schicht, wie in Tabelle 4.2 angegeben und in Kapi- 
tel 4.1.2 und 4.1.3 beschrieben, experimentell untersucht und ausgewertet. 
Tabelle 5.2 enthält eine Zusammenstellung der Elastizitätsmoduln, Festigkeitskenn-
werte und der Dehnung bei Zfb-Rissbildungsbeginn der UD-MAG-Laminate unter zü-
giger, einachsiger Zug- und Druckbelastung. Die angegebene Anzahl gültiger Probe-
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körper kann zwischen Modul und Festigkeit variieren, da jeweils für beide Kennwerte 
Ausreißertests durchgeführt wurden. Die Querkontraktionszahl ν21 wurde zu 
0,35 ± 0,03 ermittelt. Die arithmetisch gemittelten Spannungs-Verzerrungs-Kurven 
der UD-MAG-Einzelschicht für Scheibenbelastung sind in Abb. 3.11 dargestellt. Zu 
beobachten war eine sehr gute Übereinstimmung der Ergebnisse der verschiedenen 
Messungen, was sich anhand der an den jeweiligen Stützpunkten eingetragenen 
Streubalken einschätzen lässt. Die Zug-Spannungs-Dehnungs-Kurve weist eine 
leicht progressive Nichtlinearität auf. Demgegenüber zeigen die übrigen Spannungs-
Verzerrungs-Kurven einen zum Teil deutlich degressiven Verlauf; vgl. (σ2c - ε2c)- und 
(τ21 - γ21)-Kurve. Als Grundlage für die FE-Berechnung wurde jede Mittelwertkurve 
mathematisch mit Hilfe der modifizierten Ramberg-Osgood-Gleichung (4.34) be-
schrieben. Für den Parameter Eij,0 wurden die Elastizitätsmoduln entsprechend 
Tabelle 5.2 verwendet, während die Parameter ξp, σp und e auf Basis der Mittelwert-
kurven nach der Methode der kleinsten Fehlerquadrate bestimmt wurden; siehe 
Tabelle 5.3. Die sehr gute Übereinstimmung der modellierten Spannungs-
Verzerrungs-Kurven mit den experimentellen Mittelwertkurven wird durch ein 
Bestimmheitsmaß (R2) von nahezu Eins belegt. 
Tabelle 5.1: Gegenüberstellung der zur FE-Versagensanalyse benötigten, experi-
mentell ermittelten Werkstoffkennwerte und -kurven  
zur FE-Versagensanalyse benötigte Werk-
stoffkennwerte und -kurven 
experimentell ermittelte Werkstoffkenn-
werte und -kurven 
ct,
1E ; σ1t, c - ε1t, c ct,||E ; σ1t, c - ε1t, c 
ct,
2E , ct,3E ; σ2t, c - ε2t, c, σ3t, c - ε3t, c ct,⊥E ; σ2t, c - ε2t, c 
G21, G31, G32; τ21 - γ21, τ31 - γ31, τ32 - γ32 ||⊥G ; τ21 - γ21 









||⊥R  ||⊥R  
5.3 Zugversuche an unvernähten MAG-Laminaten 
Um zu überprüfen, ob die experimentell ermittelten Eigenschaften der UD-MAG-Ein-
zelschicht (siehe Kapitel 5.2) zur Beschreibung des mechanischen Verhaltens von 
[A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminaten verwendet werden können, wurden einachsige Zug-
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prüfungen an [A1-(B/2)S-A2]-HTS- und [A1-(B/2)S-A2]-UD-MAG-Laminaten in x- und 
y-Richtung durchgeführt; siehe Tabelle 4.2. In Tabelle 5.4 sind für beide Laminate 
der Zugmodul, die Zugfestigkeit und die Dehnung bei Zfb-Rissbildungsbeginn (1. und 
10. Schallereignis) zusammenfassend angegeben. 
Tabelle 5.2: Elastizitäts- und Schubmodul, Festigkeit und Dehnung bei Zfb-Rissbil-
dungsbeginn (1. und 10. Zfb) des unvernähten UD-MAG-Laminats unter 











n Festigkeit  Dehnung bei  
1. und 10. Zfb; 
Grenzschall-
amplitude 
  [1] [MPa] [1] [MPa] [%], [%]; [dB] 
[0]16-UD-MAG 0° (σ1t - ε1t) 6 130.196 ± 1.728 8 1.376 ± 78 - 
[90]16-UD-MAG 90° (σ2t - ε2t) 10 8.661 ± 339 11 45 ± 15 
0,46 ± 0,12, 
0,53 ± 0,11; 
23 
[0]16-UD-MAG 0° (σ1c - ε1c) 8 119.559 ± 5.464 4 829 ± 2 - 
[90]16-UD-MAG 90° (σ2c - ε2c) 7 10.813 ± 408 7 196 ± 1 - 
[(+452/-452)2]S-Laminat
aus UD-MAG x (τ21 - γ21) 11 4.131 ± 145 11 60 ± 1 - 
SVK Spannungs-Verzerrungs-Kurve 
n Anzahl gültiger Probekörper 
t, c einachsige Scheiben-Zug-/-Druckbelastung 
SA1⋅±x  Mittelwert ± einfache Standardabweichung 
Tabelle 5.3: Funktionsparameter der modifizierten Ramberg-Osgood-Gleichung 















  [1] [MPa] [1] [1] 
[0]16-UD-MAG 0° (σ1t - ε1t) -1,48 ⋅ 10-10 50,16 4,42 1,00 
[90]16-UD-MAG 90° (σ2t - ε2t) 2,31 ⋅ 10-4 45,41 4,64 1,00 
[0]16-UD-MAG 0° (σ1c - ε1c) 3,00 ⋅ 10-9 45,41 4,06 1,00 
[90]16-UD-MAG 90° (σ2c - ε2c) 2,24 ⋅ 10-5 45,41 4,06 1,00 
[(+452/-452)2]S-Laminat
aus UD-MAG x (τ21 - γ21) 4,24 ⋅ 10
-3 45,48 4,43 1,00 
SVK Spannungs-Verzerrungs-Kurve 
t, c einachsige Scheiben-Zug-/-Druckbelastung 
Bei den (σxt - εxt)- und (σyt - εyt)-Kurven der untersuchten MAG-Laminate war eine 
nichtlineare Charakteristik zu beobachten, die auf die Bildung und Ausbreitung von 
Zfb   vornehmlich  in   den   nicht   lastparallel   orientierten    Schichten  zurückzuführen    ist.  In 
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Tabelle 5.4: Elastizitätsmodul, Festigkeit und Zfb-Rissbildungsbeginn (Dehnung bei 











n Festigkeit  Dehnung bei  
1. und 10. Zfb; 
Grenzschall-
amplitude 
  [1] [MPa] [1] [MPa] [%],[%]; [dB] 
[A1-(B/2)S-A2]-Laminat 8 67.698 ± 2.923 7 1.069 ± 21 0,56 ± 0,01, 0,67 ± 0,02; 46 
[A1-(B/2)S-A2]-Laminat
aus UD-MAG 
x (σx - εx) 
5 60.840 ± 870 6 734 ± 35 0,51 ± 0,06, 0,63 ± 0,07; 42 
[A1-(B/2)S-A2]-Laminat 7 28.277 ± 1.053 5 289 ± 5 0,55 ± 0,04,  0,63 ± 0,02; 47 
[A1-(B/2)S-A2]-Laminat
aus UD-MAG 
y (σy - εy) 
8 26.909 ± 1.446 6 236 ± 12 0,46 ± 0,06, 0,57 ± 0,05; 47 
SVK Spannungs-Verzerrungs-Kurve 
n Anzahl gültiger Probekörper 
SA1⋅±x  Mittelwert ± einfache Standardabweichung 
Abb. 5.1 ist beispielhaft ein Spannungs-Dehnungs-Diagramm einer [A1-(B/2)S-A2]-
HTS-Probe bei Zugbelastung parallel zur x-Richtung dargestellt, in welches die 
Schallamplituden, die Anzahl der Schallereignisse und die Dehnungen beim 1. und 
10. Schallereignis eingetragen sind. Über dem Diagramm ist eine Momentanaufnah-
me der Lichtmikroskopuntersuchung bei einer Dehnung innerhalb des Bereichs der 
Zfb-Rissinitiierung dargestellt. Erste, mit Hilfe der SEA erfasste Zfb wurden im Deh-
nungsbereich zwischen 0,57 und 0,66 % erzeugt. Anhand der Lichtmikroskopaufnah-
me ist zu erkennen, dass innerhalb dieses Bereichs auch der erste optisch erkennba-
re Zfb in der 90°-Schicht auftrat. Ab einer Dehnung von etwa 0,8 % ist aufgrund des 
starken Anstiegs der akustischen Aktivität und des Abweichens der Spannungs-
Dehnungs-Kurve vom linearen Verlauf auf eine erhöhte Rissbildung im Innern der 
Probe zu schließen.  
Zum Vergleich der Elastizitätsmoduln und Festigkeitskennwerte der [A1-(B/2)S-A2]-
Laminate (Tabelle 5.4) wurden E-Modul, Festigkeit und die entsprechende Streuung 
des aus UD-MAG hergestellten Laminats über die Mikromechanik und das analyti-
sche Berechnungswerkzeug LION6 auf den Faservolumengehalt des [A1-(B/2)S-A2]- 
                                            
6  LION (Laminate Evaluation) ermöglicht die Berechnung der Laminatsteifigkeit durch die Anwen-
dung der CLT und eine kontinuumsmechanische, einzelschichtbasierte Versagensanalyse [244], 
wobei Fb und Zfb durch das Maximal-Spannungs-Kriterium bzw. das Wirkebenenkriterium von 
Puck für den ebenen Spannungszustand bewertet werden 



















Abb. 5.1: Spannungs-Dehnungs-Verhalten einer [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Probe unter 
zügiger, einachsiger Zugbelastung parallel zur x-Richtung einschließlich 
versuchsbegleitender Schallemissionsmessung und Lichtmikroskopun-
tersuchung am freien Probenrand (Momentanaufnahme mit hervorge-
hobenem Zfb) sowie daraus abgeleiteter Dehnungsbereich für Zfb-Ini-
tiierung 
Laminats (57 %) umgerechnet; vgl. Gln. (4.5) bis (4.12) und (4.18) bis (4.31). Für die 
Prüfrichtung x ergab sich damit ein Zug-E-Modul und eine einfache Standardabwei-
chung von 63.056 MPa bzw. 902 MPa sowie eine Zugfestigkeit von 805 ± 39 MPa, 
für die Richtung y ein Modul von 30.061 ± 1.615 MPa und eine Festigkeit von 
256 ± 13 MPa. Ein t- und ein F-Test zum Vergleich der Mittelwerte bzw. der Varian-
zen der beiden [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminate für die Richtung x ergab, dass sich der 
Zug-E-Modul, dessen Varianz und die Zugfestigkeit mit einer statistischen Sicherheit 
von 99 % signifikant voneinander unterscheiden. Demgegenüber ist statistisch kein 
Unterschied der Varianzen der Festigkeit erkennbar. Für die Richtung y unterschei-
den sich die Mittelwerte des Moduls und die Varianzen der Festigkeit mit einer statis-
Lichtmikroskopaufnahme bei εx = 0,58 % 
0 1 2 [mm] 
90°-Schicht 
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tischen Sicherheit von 95 %. Die Zugfestigkeiten weichen mit 99 % statistisch sicher 
ab, wohingegen ein Unterschied der Varianzen des Moduls nicht feststellbar ist. Die 
Abweichungen der Zugmoduln und -festigkeiten beider Laminate können auf die un-
terschiedliche textile Konfiguration der 0°-, ±45°- und 90°-Einzelschichten in den A1-, 
B/2- und A2-Gelegen im Vergleich zu den UD-MAG-Gelegen zurückgeführt werden 
(vgl. Abb. 5.2 – Abb. 5.5). Zur Verbesserung der Vorhersagegüte von mechanischen 
Kennwerten unvernähter und strukturell vernähter MAG-Laminate mit Hilfe des FE-
EZ-Modells ist daher zu folgern, dass die experimentell ermittelten Elastizitäts- und 
Festigkeitskenngrößen der UD-MAG-Einzelschicht neben dem Fasertyp (HTS oder 
HTA) auch an den Gelegeaufbau und die Prüfrichtung angepasst werden müssen. 
5.4 Schubversuche an unvernähten und strukturell vernähten MAG-La-
minaten 
Zur Kalibrierung der FE-EZ wurden unvernähte [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminate mit 
dem Three-rail-shear-Verfahren unter Scheiben-Schubbelastung geprüft (Prüfrich-
tung x und y, siehe Tabelle 4.2) und versuchsbegleitende SEA, wie in Kapitel 4.1.3 
beschrieben, durchgeführt. Abb. 5.6 zeigt eine beispielhaft ausgewähltes Ergebnis 
der Schubprüfung am unvernähten [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminat bei Belastung in x-
Richtung. Die mit Hilfe der SEA ermittelte Zfb-Rissbildung beginnt im Schiebungsbe-
reich zwischen 0,24 und 0,91 % (1. bzw. 10. Schallereignis). Etwa in der Mitte dieses 
Bereichs weicht die Schubspannungs-Schiebungs-Kurve vom linearen Verlauf ab, 
und die Akustikaktivität nimmt zu. 
Die Auswertung des Schubmoduls strukturell vernähter Probekörper ergab im Ver-
gleich zum unvernähten Laminat eine zum Teil deutliche Reduktion in Höhe von bis 
zu 15 % (K 5). Im Gegensatz dazu konnte bei K 1, K 18 – K 20, K 25, K 28 und K 29 
kein Einfluss des Vernähens auf den intralaminaren Schubmodul nachgewiesen wer-
den. Aus mechanischer Sicht ist der Schubmodul (wie auch die Schubfestigkeit) un-
abhängig von der Belastungsrichtung, was für das unvernähte [A1-(B/2)S-A2]-HTS-
Laminat bestätigt wurde, bei dem keine statistische Signifikanz der Prüfrichtung (F- 
und t-Test, Wahrscheinlichkeit jeweils 95 %) festzustellen war. Dahingegen unter-
scheiden sich 11 von 16 Nähkonfigurationen (K 1 im Vergleich zu K 17, K 2 zu K 18, 
usw.) statistisch (t-Test, Wahrscheinlichkeit 95 %) hinsichtlich der Belastungsrich-
tung. Eine Varianzanalyse (VA), die für ein Signifikanzniveau von 95 % mit allen Ein- 












Abb. 5.2: links Draufsicht auf +45°-Schicht, Mitte 0°-Schicht mit entferntem MAG-

























Abb. 5.4: links -45°-Schicht (Draufsicht), Mitte 0°-Schicht (Draufsicht, MAG-Garn 













Abb. 5.5: 90°-UD-MAG-Halbzeug (Draufsicht) 
A1-MAG-HTS-Halbzeug [+45/0/-45] 
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Abb. 5.6: Schubspannungs-Schiebungs-Verhalten einer unvernähten [A1-(B/2)S-
A2]-HTS-Probe unter zügiger Three-rail-Schubbelastung parallel zur x-
Richtung einschließlich versuchsbegleitender Schallemissionsanalyse 
und daraus abgeleitetem Schiebungsbereich für Zfb-Initiierung 
zelergebnissen der vernähten Laminate (bezogen auf den Referenzwert der unver-
nähten Laminate in Prüfrichtung x bzw. y, 180 Probekörper) durchgeführt wurde, be-
stätigt, dass die Belastungsrichtung den Scheiben-Schubmodul vernähter Laminate 
mit einem Anteil von 23 % am deutlichsten beeinflusst, wobei sich in y-Richtung im 
Vergleich zur x-Richtung im Mittel ein um etwa 8 % höherer Modul ergab. An zweiter 
Stelle der VA steht die Garnfeinheit in Wechselwirkung mit der Nährichtung (5 % An-
teil) und an dritter die Garnfeinheit ohne Wechselwirkung (4 % Anteil), wobei das 
136-tex-Garn tendenziell eine größere Absenkung des Schubmoduls als das Garn 
mit 68 tex verursacht. Auffällig ist ein großer Wiederholungsfehler in Höhe von 56 %, 
der auf eine relativ große Streuung im System schließen lässt. Nahezu identische Er-
gebnisse ergaben sich bei einer VA (Signifikanzniveau 95 %), die für die Absolutwer-
te des Schubmoduls durchgeführt wurde (Belastungsrichtung 27 % Anteil, Wechsel-
wirkung aus Garnfeinheit und Nährichtung 5 % Anteil, Garnfeinheit 4 % Anteil, 
Wiederholungsfehler 56 %). Bei der Auswertung der VA wird hier und im Folgenden 
auf die Aufführung von viert- und schlechter platzierten Parametern verzichtet, da 
diese nur einen geringen Einfluss auf den untersuchten Kennwert haben. 
Strukturelles Vernähen reduziert die Schubfestigkeit ohne Ausnahme. Maximal ergab 
sich eine Reduktion in Höhe von 22 % für K 8 und minimal in Höhe von 9 % für K 17. 
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Die Verwendung eines 136-tex-Oberfadens hat dabei eine höhere Reduktion als ein 
68-tex-Garn zur Folge (Ausnahmen K 14 und K 15). Eine VA mit einem Signifikanz-
niveau von 95 % über die vorhandenen 175 Einzelergebnisse bestätigte die Garn-
feinheit als maßgeblichen Parameter mit einem Anteil von 8 % und einem Wiederho-
lungsfehler von 67 %, gefolgt von der Näh- und Belastungsrichtung mit 6 bzw. 4 %. 
Der Einfluss des strukturellen Nähens auf Schubmodul und Schubfestigkeit von [A1-
(B/2)S-A2]-HTS-Laminaten ist in Abb. 5.7 in Abhängigkeit der z-Verstärkungsdichte 
und der Prüfrichtung dargestellt. Dabei werden die Kenngrößen der vernähten Pro-
bekörper (Mittelwert und SA) auf den zugehörigen Referenzwert des unvernähten 
Laminats bezogen. Tendenziell nehmen beide Kenngrößen mit zunehmender z-Ver-
stärkungsdichte ab, wobei die Schubfestigkeit im Vergleich zum Modul stärker redu-
ziert wird. Trotz großer experimenteller Streubreiten ist festzustellen, dass in Prüfrich-
tung x und durch die Verwendung eines 136-tex-Garns beide Größen stärker abge-
mindert werden als in Prüfrichtung y bzw. durch Vernähen mit einem 68-tex-Garn. 
 
Abb. 5.7: Schubmodul und Schubfestigkeit strukturell vernähter [A1-(B/2)S-A2]-
HTS-Laminate in Abhängigkeit von z-Verstärkungsdichte und Prüfrich-
tung (bezogen auf Referenzgrößen des unvernähten Laminats) 
Aufgrund der sehr großen Standardabweichungen der gemessenen Schiebungen 
zwischen 25 und 85 % beim ersten, durch die SEA erfassten Zfb (vgl. Abb. 5.8), 
wurde auf eine weitere statistische Auswertung dieser Ergebnisse verzichtet. Die an-
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gegebene Schiebung beim 1. Zfb sollte daher als unterste Grenze angesehen wer-
den, ab der mit Zfb-Rissbildung zu rechnen ist. Die Auswertung der Schiebung beim 
10. Zfb zeigt neben einer wesentlich geringeren Streuung, dass das strukturelle Ver-
nähen den Zfb-Rissbildungsbeginn unter Schubbelastung um bis zu 40 % (K 21), im 
Vergleich zum unvernähten Laminat, reduzieren kann. Andererseits wurde für K 3 
und K 25 eine Steigerung von 7 % bzw. 6 %, bei K 12 und K 22 keine wesentliche 
Beeinflussung festgestellt. Die durchgeführte VA (Signifikanzniveau 95 %, 96 Einzel-
ergebnisse, 67 % Wiederholungsfehler) ergab einen maximalen Einfluss der Garn-
feinheit mit einem Anteil von 21 %, wobei die Rissbildung bei Verwendung des 136-
tex-Oberfadens tendenziell bei geringeren Schiebungen beginnt als bei einem 68-
tex-Garn (vgl. Abb. 5.8). Den zweitgrößten Effekt hat die Stichlänge gefolgt von einer 
Wechselwirkung aus Stichlänge, Nährichtung und Teilung mit einem Anteil von 6 
bzw. 5 %. Die detailierten Ergebnisse der Schubprüfungen (Schubmodul und Schub-
festigkeit sowie Zfb-Rissbildungsbeginn unter Schubbelastung) sind für die unver-
nähten und die strukturell vernähten Laminate (K 1 – K 32) in Form von Mittelwert 
und Standardabweichung im Anhang A 3, in Tabelle A 14 – Tabelle A 16 sowohl 
absolut als auch auf die Referenzgrößen des unvernähten Laminats bezogen 
aufgeführt.  
 
Abb. 5.8: Schiebung bei 1. und 10. Zfb strukturell vernähter [A1-(B/2)S-A2]-HTS-
Laminate in Abhängigkeit von z-Verstärkungsdichte und Prüfrichtung 
(bezogen auf Referenzgrößen des unvernähten Laminats) 
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5.5 Druckfestigkeit unvernähter und strukturell vernähter Laminate nach 
Impaktbelastung 
Um die Potenziale der strukturellen 3D-Verstärkung aufzuzeigen und eine ausrei-
chende experimentelle Datenbasis bereitzustellen, wurde die Druckfestigkeit nach ei-
ner Impaktbeanspruchung von 30 J (ca. 12 J/mm) gemessen, wobei wiederum die 
Garnfeinheit, die Stichrichtung, das Stichmuster und die Belastungsrichtung variiert 
(K 1 – K 32) und die Ergebnisse mit dem unvernähten [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminat 
verglichen wurden. Dabei zeigte sich, dass strukturelles Vernähen zu einer Steige-
rung der CAI-Festigkeit im Vergleich zum unvernähten Laminat von bis zu 48 % 
(K 28, K 32) führt. Lediglich bei K 13 war eine leichte Reduktion in Höhe von 3 % und 
bei K 14 keine signifikante Änderung der Restdruckfestigkeit festzustellen. Die CAI-
Festigkeit wird mit einem Anteil von 56 % (VA, Signifikanzniveau 95 %, 143 Einzeler-
gebnisse, Wiederholungsfehler 30 %) im Wesentlichen durch die Prüfrichtung beein-
flusst, wobei in y-Richtung die höheren Steigerungen, im Mittel 37 ± 14 %, zu erzielen 
sind (vgl. Abb. 5.9), während in Richtung x der mittlere Anstieg 10 ± 9 % beträgt. Mit 
5 bzw. 2 % Anteil haben die Teilung sowie die Stichdichte den zweit- und drittgrößten 
Effekt. Ein signifikanter Einfluss der Garnfeinheit auf die Restdruckfestigkeit konnte 
nicht beobachtet werden. Zur Veranschaulichung dieser Ergebnisse wird in Abb. 5.9 
die CAI-Festigkeit, bezogen auf die Referenzgröße des unvernähten Laminats, über 
der z-Verstärkungsdichte dargestellt. Bei beiden Prüfrichtungen nimmt die gemittelte 
Restdruckfestigkeit mit steigender z-Verstärkungsdichte tendenziell zu. Dies ist 
allerdings eher auf die Steigerung der Stichdichte als auf die Erhöhung der Garn-
feinheit zurückzuführen. Beispielsweise sind die Mittelwerte der CAI-Festigkeit bei 
der maximalen Stichdichte von 9,18 cm-2 für das 68-tex- und das doppelt so dicke 
136-tex-Garn (RD = 1.249 tex⋅cm-2 bzw. 2.498 tex⋅cm-2) für die jeweilige Prüfrichtung 
nahezu identisch. 
Die Geometrie des Schädigungsbereiches auf der Vorderseite (Fläche und Impakttie-
fe) und der Rückseite (Fläche, Breite und Länge) sind in Abb. 5.10, Abb. 5.11 und 
Abb. 5.14 – Abb. 5.16 über der z-Verstärkungsdichte aufgetragen. Die Auswertung 
der Weißlichtprofilometrie-Aufnahmen der Probenvorderseiten ergab sowohl bei den 
unvernähten als auch bei den strukturell vernähten [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminaten 
eine kreisrunde Ausprägung des Impaktschadens und damit eine direkte mathema-
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Abb. 5.9: Druckfestigkeit nach Impaktbelastung mit 30 J strukturell vernähter [A1-
(B/2)S-A2]-HTS-Laminate in Abhängigkeit von z-Verstärkungsdichte und 
Prüfrichtung (bezogen auf Referenzgrößen des unvernähten Laminats) 
tische Abhängigkeit zwischen Fläche und Durchmesser; siehe auch Abb. 4.5. Der 
Mittelwert der Schadensfläche vernähter Probekörper lag bei der Mehrzahl der Näh-
konfigurationen innerhalb des Streubands des unvernähten Laminats (Ausnahmen 
K 6, K 10, K 21, K 22, K 26, K 27 und K 30 – K 32). Die Impaktfläche vernähter Lami-
nate ist im Vergleich zum unvernähten Laminat, je nach Konfiguration, größer, klei-
ner oder auch gleich groß. Ein eindeutiger Trend konnte aber nicht beobachtet wer-
den, was durch die VA mit einem Wiederholungsfehler von 97 % (Signifikanzniveau 
95 %, 135 Einzelergebnisse) bestätigt wird; siehe auch Abb. 5.10. 
Hinsichtlich der Impakttiefe (Abb. 5.11) war zu beobachten, dass diese durch die z-
Verstärkung bei Prüfrichtung x (Probekörperausrichtung bei Entnahme aus Probe-
platten parallel x) um bis zu 19 % (K 11) reduziert, bei einigen Konfigurationen K 4, 
K 6 und K 10 aber auch nicht beeinflusst wird. Bei Drehung der Probekörperausrich-
tung um 90° (Prüfrichtung y) wird die Impakttiefe um bis zu 44 % (K 30) erhöht, wobei 
keine Veränderung bei K 25 festgestellt wurde; vgl. Abb. 5.11. Die durchgeführte VA 
(Signifikanzniveau 95 %, 131 Einzelergebnisse, Wiederholungsfehler 40 %) bestätigt 
die Prüfrichtung mit einem 45 %-Anteil als maßgeblichen Einflussfaktor, wohingegen 
die Effekte weiterer Parametereinstellungen einen Anteil von kleiner oder gleich  3 %
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Abb. 5.10: Impaktfläche nach Impaktbelastung mit 30 J strukturell vernähter [A1-
(B/2)S-A2]-HTS-Laminate in Abhängigkeit von z-Verstärkungsdichte und 
Prüfrichtung (bezogen auf Referenzgrößen des unvernähten Laminats) 
 
Abb. 5.11: Impakttiefe nach Impaktbelastung mit 30 J strukturell vernähter [A1-
(B/2)S-A2]-HTS-Laminate in Abhängigkeit von z-Verstärkungsdichte und 
Prüfrichtung (bezogen auf Referenzgrößen des unvernähten Laminats) 
haben. Die Auswertung der Vorderseite (Fläche und Impakttiefe) der impaktbean-
spruchten Probekörper zeigt, dass die Impaktfläche und -tiefe durch strukturelles 
Vernähen beeinflusst werden kann. Die gemessenen Größen und die jeweilige Para-
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metereinstellung können allerdings nicht mit der CAI-Festigkeit korreliert werden. Die 
Prüfrichtung hat zwar sowohl auf die Restdruckfestigkeit als auch auf die Impakttiefe 
einen signifikanten Einfluss, allerdings wird die Festigkeit in beiden Prüfrichtungen 
gesteigert, wohingegen die Impakttiefe in Prüfrichtung x reduziert, in Prüfrichtung y 
aber gesteigert wird. Auch konnte weder für die Fläche noch für die Tiefe der Impakt-
schädigung ein Effekt der Stichdichte nachgewiesen werden. 
Die Röntgenbilder und die CT-Untersuchungen zeigten im Innern der schlagbean-
spruchten, vernähten Probekörper Schädigungsbereiche, die ähnlich groß waren wie 
die, die auf der Rückseite von außen sichtbar waren; vgl. Abb. 5.12 und Abb. 5.13. 
Die Schadensflächen auf der Probenrückseite nehmen durch die eingebrachte 3D-
Verstärkung im Vergleich zum unvernähten Laminat ausnahmslos ab (Abb. 5.14), 
wobei die Verwendung eines 136-tex-Garns zu einer größeren Reduktion der Fläche 
führt als ein Nähgarn mit einer Garnfeinheit von 68 tex (Ausnahmen K 16 und K 31). 
Bei K 24 bildet sich ein minimaler Schlagschaden in Höhe von 28 % (Referenz un-
vernähtes Laminat) aus. Die geringste Reduktion des geschädigten Bereichs (26 %) 
war bei K 25 zu beobachten. Den bedeutensten Einfluss auf die Schadensfläche hat 
die Garnfeinheit (Anteil 18 %, Signifikanzniveau der VA 95 %, 114 Einzelergebnisse, 
Wiederholungsfehler 46 %), gefolgt von Stichlänge, Teilung und einer Wechselwir-












Abb. 5.12: Fotografie (a) der Rückseite und Röntgenbild (b, projiziert in negative z-
Richtung) eines impaktbeanspruchten [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Probekör-
pers mit Delaminationsfläche (Konfiguration K 8) 
Die vermessenen Längen der Schadensbereiche auf der Probenrückseite zeigen ei-



















Abb. 5.13: Mikro-CT-Aufnahmen eines impaktbeanspruchten [A1-(B/2)S-A2]-HTS-
Probekörpers (Konfiguration K 8) 
 
Abb. 5.14: Delaminationsfläche auf der Rückseite strukturell vernähter [A1-(B/2)S-
A2]-HTS-Laminate in Abhängigkeit von z-Verstärkungsdichte und Prüf-
richtung (bezogen auf Referenzgrößen des unvernähten Laminats) 
nach Impaktbelastung mit 30 J 
die Schadenslänge, wobei der Effekt des stärkeren Garns tendenziell größer ist. Die 
maximale Länge beträgt 88 % (K 11) der Schadenslänge des unvernähten Probe-
körpers, die minimale 26 % (K 24). Als Parameter mit dem größten Einfluss (VA, Si-
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Nähgarnfeinheit mit einem Anteil von 19 % identifiziert. Den zweit- und den drittgröß-
ten Effekt haben die Nährichtung bzw. die Teilung (jeweils 6 % Anteil). 
 
Abb. 5.15: Länge der Delaminationsfläche auf der Rückseite strukturell vernähter 
[A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminate in Abhängigkeit von z-Verstärkungsdichte 
und Prüfrichtung (bezogen auf Referenzgrößen des unvernähten La-
minats) nach Impaktbelastung mit 30 J 
Im Gegensatz zu Fläche und Länge wird die Schadensbreite (Abb. 5.16) durch struk-
turelles Vernähen tendenziell erhöht. Mit einem Wiederholungsfehler von 79 % (VA, 
Signifikanzniveau 95 %, 111 Einzelergebnisse), der auf die großen Streuungen im 
System zurückzuführen ist, wurde die Nährichtung mit einem Anteil von 8 % als maß-
geblicher Parameter identifiziert. An zweiter und dritter Stelle stehen die Wechselwir-
kungen aus Prüf-, Nährichtung und Teilung (5 % Anteil) bzw. aus Nährichtung und 
Teilung (4 % Anteil). 
Die Einflüsse der Parametereinstellungen auf die Schadensgeometrie der Delamina-
tionsfläche (Fläche, Breite und Länge auf der Probekörperrückseite) können nicht mit 
den Ergebnissen der CAI-Festigkeit in Übereinstimmung gebracht werden. Eine mit 
steigender z-Verstärkungsdichte zunehmende Restdruckfestigkeit kann zwar mit ei-
ner abnehmenden Fläche und Länge korreliert werden, signifikante Effekte der Prüf-
richtung und der Stichdichte auf Delaminationsfläche, -länge und -breite konnten hin-
gegen nicht nachgewiesen werden. Diese Ergebnisse zeigen, dass bei strukturell 
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vernähten Laminaten von der Ausprägung eines Impaktschadens nicht unmittelbar 
auf die zu erwartende Restdruckfestigkeit geschlossen werden kann. Im Anhang A 3,
Tabelle A 17 – Tabelle A 22, sind die ausführlichen Ergebnisse der CAI-Prüfungen 
(Restdruckfestigkeit und Schadensgeometrie) für die unvernähten und die strukturell 
vernähten Laminate (K 1 – K 32) angegeben. 
 
Abb. 5.16: Breite der Delaminationsfläche auf der Rückseite strukturell vernähter 
[A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminate in Abhängigkeit von z-Verstärkungsdichte 
und Prüfrichtung (bezogen auf Referenzgrößen des unvernähten La-
minats) nach Impaktbelastung mit 30 J 
5.6 Interlaminare Energiefreisetzungsrate unter Mode-1-Belastung unver-
nähter und strukturell vernähter Laminate 
Das Einbringen einer 3D-Verstärkung kann die interlaminare Rissausbreitung behin-
dern. Zur Untersuchung dieses Effekts wurde die scheinbare Energiefreisetzungsrate 
G1R von strukturell vernähten [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminaten unter Mode-1-Belastung 
ermittelt und mit Ergebnissen von unverstärkten Laminaten (G1C) verglichen. Bereits 
unter geringer Zugbelastung in Laminatdickenrichtung (z-Richtung) wächst, ausge-
hend vom eingebrachten Anriss, der Riss in der xy-Ebene (Delaminationsebene) teils 
in der Matrix, teils in der Faser/Matrix-Grenzfläche entlang der x- bzw. y-Richtung. 
Die Lasten werden von den delaminierten Bereichen sukzessive in Nähgarne umge-
lagert, die Nähfäden werden „aktiviert“. Prüfkraft, Rissöffnung in z-Richtung und Riss-
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länge in x- bzw. y-Richtung steigen an, bis die Tragfähigkeit der ersten Stichreihe und 
damit die maximal ertragbare Kraft erreicht ist. Mit dem Versagen der ersten Stich-
reihe nimmt die Prüfkraft schlagartig ab (siehe Abb. 4.9), Rissöffnung und -länge 
nehmen zu und weitere Nähfäden werden „aktiviert“, wodurch die Kraft wieder leicht 
ansteigen kann. Mit dem Erreichen der Tragfähigkeit der zweiten Stichreihe fällt die 
Prüfkraft zunächst wieder schlagartig ab. Risswachstum, Nähfadenaktivierung ge-
folgt von moderatem Kraftanstieg, Fadenversagen und Kraftabfall wiederholen sich. 
Zusätzlich zu dem beschriebenen Versagensverhalten entstehen vereinzelt Faser-
brücken zwischen Schichten gleicher Orientierung, wenn der Rissfortschritt parallel 
zur Faserorientierung erfolgt; siehe Abb. 5.17. Im Falle der [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Lami-
nate sind dies die 90°-Schichten der (B/2)S-MAG bei einem Rissfortschritt in y-Rich-












Abb. 5.17: G1R-Prüfung mit interlaminarem Delaminationsriss, versagten und akti-
vierten Nähfäden sowie Faserbrücken (Konfiguration K 32) 
Die Auswertung der G1C, 1R-Prüfung erfolgte im Rahmen dieser Arbeit nach der Flä-
chenmethode (AM) und der Nachgiebigkeits-Kalibrierungsmethode (CC). Auf eine 
ausführliche Diskussion der CC-Ergebnisse wird an dieser Stelle verzichtet, da sie 
einerseits lediglich einen Vergleich mit entsprechender Literatur ermöglichen sollen. 
Andererseits bewegen sich die Energiefreisetzungsraten nach AM und CC auf ähn-
lichem Niveau, wobei die Flächenmethode die konservativeren Werte liefert; siehe 
Abb. 5.18. Durch strukturelles Vernähen wird die Energiefreisetzungsrate zum Teil 
erheblich gesteigert. Insbesondere die Verwendung des 136-tex-Oberfadens führt, in 
Bereich versagter Nähfäden 
1. Stichreihe 
FEP-Trennfolie 
Bereich aktivierter Nähfäden 
Bereich von Matrix- und 
Grenzschichtversagen 
            Faserbrücken 
 y 
z 
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Verbindung mit der maximalen Stichanzahl, bis zu einer dreifachen Erhöhung von 
G1R bei Rissfortschritt in x-Richtung (K 16). In Richtung y kann im Vergleich zum un-
vernähten Laminat sogar eine Steigerung von G1R bis zu einem Faktor von fünf er-
zielt werden (K 32). Abb. 5.18 veranschaulicht den Einfluss von z-Verstärkungsdichte 
und Richtung des Rissfortschritts auf die scheinbare Energiefreisetzungsrate. Durch 
Erhöhung der z- Verstärkungsdichte kann G1R deutlich gesteigert werden, wobei das 
Steigerungspotenzial beim Rissfortschritt in y-Richtung deutlich höher ist. Die VA 
(Signifikanzniveau 95 %, 146 Einzelergebnisse, Wiederholungsfehler 4 %) bestätigt 
die Garnfeinheit mit einem Anteil von 34 % als den maßgeblichen Einflussparameter, 
gefolgt von der Rissfortschrittsrichtung (30 %) und der Stichlänge (10 %). Drei wei-
tere Varianzanalysen, die für die Gesamtheit der absoluten G1R-Kennwerte sowie für 
Rissfortschrittsrichtung x und y getrennt durchgeführt wurden, ergaben einen Einfluss 
der Garnstärke von über 53 % gefolgt von Teilung und Stichlänge mit Anteilen größer 
gleich 11 %. Bei der Betrachtung aller absoluten Messwerte konnte für die Rissfort-
schrittsrichtung kein signifikanter Einfluss festgestellt werden. Die unterschiedlichen 
Ergebnisse der VA unter Berücksichtigung relativer oder absoluter Kennwerte ist da-
rauf zurückzuführen, dass sich die Absolutwerte der unvernähten Referenzen für bei-
de Rissfortschrittsrichtungen deutlich unterscheiden, während die absoluten G1R-
Werte der vernähten Laminate auf ähnlich hohem Niveau liegen. 
Neben der Energiefreisetzungsrate wurde auch der Einfluss der 3D-Verstärkung auf 
die ertragene Maximalkraft untersucht; siehe Abb. 5.19. Auffällig ist, dass die beim 
unvernähten Laminat in Rissfortschrittsrichtung y gemessene Maximalkraft trotz ge-
ringerer Biegesteifigkeit höher als in x-Richtung ist. Zurückgeführt werden kann dies 
auf Faserbrücken in den 90°-Schichten der (B/2)S-MAG. Strukturelles Vernähen führt 
tendenziell zu einem Kraftanstieg, der mit zunehmender z-Verstärkungsdichte gestei-
gert werden kann. Mit Ausnahme von K 29 ergab ein 136-tex-Oberfaden im Ver-
gleich zum 68-tex-Garn eine höhere Maximalkraft. Bezogen auf das unvernähte La-
minat konnten bei Rissfortschritt in x-Richtung höhere Kraftsteigerungen bis maximal 
80 % (K 16) erreicht werden als beim Rissfortschritt in y-Richtung (maximale Erhö-
hung 47 % bei K 24). Mit einem Anteil von 24 % weist die VA (Signifikanzniveau 
95 %, 143 Einzelergebnisse, Wiederholungsfehler 6 %) der Rissfortschrittsrichtung 
den größten Einfluss zu. An zweiter und dritter Stelle stehen Teilung (21 %) und 
Garnfeinheit (17 %). Eine direkte Korrelation zwischen der ertragbaren Maximalkraft 
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und der Energiefreisetzungsrate ist nicht möglich. Beide Größen steigen zwar mit 
größer werdender z-Verstärkungsdichte an, allerdings wirkt sich die Rissfortschritts-
richtung gegensätzlich auf den jeweiligen Kennwert aus. Die detailierten Ergebnisse 
der G1R-Prüfungen sind im Anhang A 3, in Tabelle A 23 – Tabelle A 25 angegeben. 
 
Abb. 5.18: Energiefreisetzungsrate G1R nach Flächenmethode AM und Nachgiebig-
keits-Kalibrierungsmethode CC strukturell vernähter [A1-(B/2)S-A2]-
HTS-Laminate in Abhängigkeit von z-Verstärkungsdichte und Rissfort-
schrittsrichtung (bezogen auf Referenz des unvernähten Laminats) 
 
Abb. 5.19: Maximalkraft der G1R-Prüfung strukturell vernähter [A1-(B/2)S-A2]-HTS-
Laminate in Abhängigkeit von z-Verstärkungsdichte und Rissfortschritts-
richtung (bezogen auf Referenzgrößen des unvernähten Laminats) 
 6 Modellierung strukturell vernähter MAG-Laminate 
6.1 Einheitszellenmodellierung des Elastizitäts- und Versagensverhal-
tens 
Das entwickelte FE-EZ-Modell ermöglicht die Abschätzung von Elastizitäts- und Fes-
tigkeitskennwerten von unvernähten und strukturell vernähten MAG-Laminaten unter 
Scheiben-Zug- ([245] – [247]), -Druck- und -Schubbelastung. Die Berechnung der 
Laminatfestigkeit basiert dabei auf einer iterativen Einzelschicht-Versagensanalyse, 
womit sowohl das Schädigungsverhalten infolge von Zfb und Mb und der Ort des ein-
tretenden Totalversagens als auch das ebene Spannungs-Dehnungs-Verhalten 
strukturell vernähter Laminate simuliert werden kann. Die Auswertung des Zug-, 
Druck- und Schubversagensverhaltens ergab, dass Mb nur vereinzelt im Bereich der 
Spitzen der Fehlstelle auftritt. Es ist davon auszugehen, dass die Ursache hierfür ei-
ne numerische Singularität infolge des Steifigkeitssprungs zwischen Gelege- und 
Fehlstellenbereich ist. Da der Einfluss von Mb auf die Gesamtfestigkeit des Laminats 
aber vernachlässigbar ist, wird im Folgenden auf die Darstellung dieser Schädi-
gungsform verzichtet. 
Der Kalibrierung des EZ-Modells (Abb. 6.1) wurden die Ergebnisse der experimentel-
len Charakterisierung der strukturell unvernähten UD-MAG-Einzelschicht (Sekanten-
modul und Festigkeit) zugrunde gelegt. Um repräsentative Elastizitäts- und Festig-
keitskenngrößen für die Einheitszellenmodellierung unvernähter und strukturell ver-
nähter MAG-Laminate festzulegen, wurden die UD-MAG-Elastizitäts- und -Festig-
keitskennwerte auf die Faservolumengehalte ϕ der unvernähten [A1-B-A2]-, [A1-A2]- 
und [B]2-HTA-Laminate unter Scheiben-Zugbelastung, der unvernähten [A1-(B/2)S-
A2]2-HTA-Laminate unter Scheiben-Druckbelastung und der unvernähten [A1-(B/2)S-
A2]-HTS-Laminate unter Scheiben-Schubbelastung umgerechnet; vgl. Gln. (4.5) bis 
(4.12) und (4.18) bis (4.31). Mit den umgerechneten Kennwerten wurden anschlie-
ßend Modul und Festigkeit der entsprechenden MAG-Laminate unter Zug-, Druck- 
und Schubbelastung für beide Prüfrichtungen (sog. Eingangs-E-Modul und Ein-
gangsfestigkeit) mit Hilfe des Laminatanalyseprogramms LION ermittelt und mit den 
Ergebnissen aus dem Zug-, Druck- und Schubversuch (Tabelle 5.4, Tabelle A 4 – 
Tabelle A 7, Tabelle A 14, Tabelle A 15 und Tabelle A 29, Anhang A) verglichen. 
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Je nach Laminat und Belastung ergaben sich beim Modul und bei der Festigkeit 
Abweichungen zwischen -7 und +22 % (siehe Tabelle 6.1) bzw. zwischen -41 und 
+2 %. Durch eine Sensitivitätsanalyse wurde festgestellt, dass die Scheiben-Elastizi- 
 
 
Abb. 6.1: Vorgehen zur Ermittlung repräsentativer UD-MAG-Elastizitäts- und 
-Festigkeitskennwerte zur Einheitszellenmodellierung 
Tabelle 6.1: Modul- und Festigkeitsabweichung zwischen Berechnung und Experi-
ment sowie Quotient aus Ausgangs- und Iterationskennwert unvernäh-
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täts- und -Festigkeitseigenschaften der multidirektional verstärkten MAG-Laminate 
signifikant nur vom Elastizitätsmodul und der Festigkeit der UD-MAG-Einzelschicht 
parallel zur Faserrichtung beeinflusst werden. Daher wurden E-Modul und Festigkeit 
der UD-MAG-Einzelschicht für jedes der geprüften multidirektionalen MAG-Laminate 
und für beide Prüfrichtungen iterativ angepasst (sog. Iterations-E-Modul bzw. 
Iterations-Festigkeit), bis das experimentelle Ergebnis mit einer Genauigkeit von 
0,1 % rechnerisch reproduziert wurde. Schließlich wurde für jedes Laminat und jede 
Belastungsrichtung der Quotient aus Ausgangs- und Iterations-E-Modul bzw. Aus-
gangs- und Iterationsfestigkeit gebildet und mit dem entsprechenden Eingangskenn-
wert multipliziert. Für die zugbelasteten [A1-B-A2]-, [A1-A2]- und [B]2-HTA-Laminate 
wurden, wie in Tabelle 6.1 angegeben, für die x- und y-Richtung arithmetische 
Mittelwerte berechnet. Zur Kennwertanpassung der druckbelasteten [A1-(B/2)S-A2]2-
HTA-Laminate und der schubbelasteten [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminate musste 
hinsichtlich der Prüfrichtung keine Unterscheidung vorgenommen werden. Im 
Folgenden sind der EZ-Modellierung, soweit nicht anders angegeben, lineare 
Spannungs-Verzerrungs-Beziehungen zugrunde gelegt. 
6.1.1 Scheiben-Zugfestigkeit  
Das mit dem FE-EZ-Modell rechnerisch abgeschätzte Versagensverhalten strukturell 
vernähter Laminate wird am Beispiel der Konfiguration K 1 exemplarisch dargestellt. 
Abb. 6.2 zeigt das EZ-Modell mit der Darstellung von Fehlstellen, die für eine iterativ 
ermittelte Bruchdehnung von 0,012t ult, =ε x  aufgebrachten Verschiebungen ux und uy 
entsprechend den Randbedingungen aus Tabelle 4.3, die Fb-Anstrengungen und de-
ren Maximum (fett hervorgehoben, siehe Tabelle) sowie die Schädigungsformen im 
Gelege. Nach abgeschlossener FE-Versagensanalyse erreicht die maximale Fb-An-
strengung (σ1 > 0) im Bereich der größten Fehlstellenausprägung von Schicht 4 
(Orientierung in Belastungsrichtung x) den Wert 1,00, was definitionsgemäß als La-
minatversagen zu interpretieren ist. In den übrigen parallel zur Prüfrichtung orientier-
ten Einzelschichten liegt die Fb-Anstrengung zwischen 0,86 und 0,99. Die Höhe der 
Fb-Anstrengung hängt dabei vom Versagensverhalten angrenzender Nachbarschich-
ten und von der Geometrie der Fehlstelle ab. So stellen sich in Schicht 4 und 
Schicht 6, die eine ähnliche Fehlstellengeometrie besitzen, die höchsten Anstren-
gungen (1,00 bzw. 0,99) ein, da in der zwischenliegenden 90°-Schicht der größte
















Abb. 6.2: FE-EZ-Modellierung des Versagensverhaltens strukturell vernähter [A1-
B-A2]-HTA-Laminate am Beispiel der Konfiguration K 1 (Prüf- und Näh-
richtung parallel x, Oberfaden 68 tex, Teilung und Stichlänge 5,0 mm): 
EZ-Modell, Verschiebungen ux und uy, Fb-Anstrengungen sowie Schädi-
gungsformen im Gelege 
Schichtnummer; 
-orientierung 
[1]; [°] 1; +45 2; 0 3; -45 4; 0 5; 90 6; 0 7; -45 8; 0 9; +45
Fb-Anstrengung [1] 0,32 0,91 0,35 1,00 0,70 0,99 0,37 0,86 0,38 
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Zfb-Schädigungsbereich berechnet und somit frei werdende Quer-Zugspannungen 
aus Schicht 5 hauptsächlich in die vierte und die sechste Schicht als Längs-Zugspan-
nungen umgelagert wurden. Im Vergleich zu Schicht 5 waren die Schädigungsaus-
prägungen infolge von Zfb in den ±45°-Schichten und die daraus resultierende Span-
nungsumlagerung in die Nachbarschichten geringer, wodurch sich in Schicht 2 und 
Schicht 8 um etwa 10 % niedrigere Fb-Anstrengungen als in der vierten und der 
sechsten Schicht ergaben. In der 90°-Schicht beträgt die Fb-Anstrengung etwa zwei 
Drittel und in den ±45°-Schichten rund ein Drittel des Maximums. Vereinzelt werden 
in den 0°-Schichten Zfb infolge von numerischen Singularitäten im Bereich der Fehl-
stellenspitzen vorhergesagt, die allerdings keinen Einfluss auf die Berechnung der 
Laminatfestigkeit haben. Nach Auswertung der auf die EZ-Flächen bezogenen Kno-
tenkräfte ergibt sich für K 1 eine rechnerische Zugfestigkeit von 775 MPa, die um 
etwa 2 % niedriger als das experimentelle Ergebnis (788 ± 29 MPa) ist. 
Zur Darstellung des Einflusses des strukturellen Vernähens auf die Scheiben-Zugfes-
tigkeit von [A1-B-A2]-HTA-Laminaten werden im Folgenden alle Ergebnisse für die 
vernähten HTA-Laminate auf den zugehörigen Referenzwert der unvernähten Lami-
natkonfiguration bezogen. Die in Abb. 6.3 dargestellten experimentellen Ergebnisse 
(weiße Balken) dienten als Validierungsgrundlage für das zur Versagensanalyse ent-
wickelte EZ-Modell. Die Ergebnisse der FE-Rechnungen (graue Balken) zeigen, dass 
die Zugfestigkeit der unvernähten Laminate und deren Beeinflussung durch Ver-
nähen in Dickenrichtung nachgebildet werden kann. Von den berechneten Festig-
keitskennwerten liegen etwa die Hälfte der Kennwerte (unvernähte und 16 vernähte 
Laminate) innerhalb des Streubereichs der zugehörigen Zugversuche. Für die Belas-
tungsrichtung x ist die rechnerische Zugfestigkeit bei sieben Nähkonfigurationen 
niedriger als der im Experiment ermittelte Mittelwert, bei drei Konfigurationen und 
dem unvernähten Laminat etwa gleich sowie bei sechs höher. Die höchste Unter-
schätzung der Festigkeit in Höhe von etwa 18 % ergab sich für K 9, die höchste 
Überschätzung von etwa 27 % für K 14, die allerdings immer noch am Rand des re-
lativ großen Streubands des Experiments liegt. Für die Belastungsrichtung y hinge-
gen unterschätzt die FE-EZ in der Mehrzahl der Fälle den Versuch. Die Quer-Zugfes-
tigkeit des Laminats wurde für K 21 mit rund 16 % am höchsten überschätzt bzw. für 
K 22 um rund 10 % am höchsten unterschätzt. Über alle Konfigurationen gemittelt er-
gibt sich eine betragsmäßige Abweichung der Rechnung in Höhe von etwa 7 % im 
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Abb. 6.3: Experimentell und rechnerisch ermittelte Scheiben-Zugfestigkeit unver-
nähter und strukturell vernähter [A1-B-A2]-HTA-Laminate 
In Abb. 6.4 wird für K 1 und K 17 die rechnerisch ermittelte (σxt - εxt)- bzw.  
(σyt - εyt)-Kurve den Mittelwertkurven aus experimentellen Ergebnissen gegenüberge-
stellt. Im Rahmen der numerischen Versagensanalyse wurde ein bi-linearer Verlauf, 
der durch einen Stützpunkt bei Zfb-Rissbildungsbeginn und einen Endpunkt definiert 
ist, sowie ein auf mehreren Stützpunkten beruhender Kurvenverlauf berechnet. Der 
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Spannung gleich Null definiert. Für jeden Punkt mit einer von Null verschiedenen 
Dehnung muss dabei eine Versagensanalyse durchgeführt werden. Die rechnerisch 
ermittelten Spannungs-Dehnungs-Kurven zeigen bei einer leichten Unterschätzung 
von Festigkeit und Bruchdehnung eine sehr gute Übereinstimmung mit den experi-
mentellen Mittelwertkurven. Für K 1 liegen die Rechenergebnisse über dem gesam-
ten Kurvenverlauf innerhalb der experimentellen Streubreiten. Die bi-lineare und die 
aus mehreren Stützpunkten gebildete Kurve sind nahezu deckungsgleich. Für beide 
Modell-Kurven entspricht das bei Bruchdehnung abgeschätzte Versagensverhalten 
den Ergebnissen in Abb. 6.2. Bei K 17 werden die Spannungen im Dehnungsbereich 
zwischen etwa 0,2 und 0,6 % geringfügig überschätzt, was hauptsächlich auf einen 
leicht überhöhten Anfangs-Elastizitätsmodul zurückgeführt werden kann. Im Ver-
gleich zu der aus elf Punkten berechneten Kurve gibt der bi-lineare Kurvenverlauf die 
experimentelle Mittelwertkurve besser wieder, wobei im Kurven-Endpunkt das abge-
schätzte Versagensverhalten identisch ist. Die für vernähte [A1-B-A2]-HTA-Laminate 
charakteristischen Ergebnisse von K 1 und K 17 zeigen, dass das Spannungs-Deh-
nungs-Verhalten rechnerisch durch eine bi-lineare Modell-Kurve abbildbar ist und die 















Abb. 6.4: Experimentell und rechnerisch ermittelte Spannungs-Dehnungs-Kurven 
von strukturell vernähten [A1-B-A2]-HTA-Laminaten (K 1 und K 17) un-
ter zügiger, einachsiger Zugbelastung bis zum Totalversagen 
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6.1.2 Scheiben-Druckfestigkeit 
Die experimentellen Ergebnisse der Scheiben-Druckfestigkeit unvernähter und in Di-
ckenrichtung verstärkter [A1-(B/2)S-A2]2-HTA-Laminate können mit der FE-EZ-Modell 
basierten Versagensanalyse ausreichend gut nachgebildet werden (Abb. 6.5). Für 18 
Konfigurationen (unvernähte und 16 vernähte Laminate) liegt die rechnerisch abge-


























Abb. 6.5: Experimentell und rechnerisch ermittelte Scheiben-Druckfestigkeit un-
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mittlere betragsmäßige Abweichung über alle Konfigurationen beträgt etwa 8 %. Un-
ter Druckbelastung in x-Richtung unterschätzt das EZ-Modell die Festigkeit für sieben 
Konfigurationen, während sie für neun Nähkonfigurationen überschätzt wird. Die ma-
ximale Über- und Unterschätzung der Druckfestigkeit ergab sich mit etwa 12 % bei 
K 6 bzw. 17 % bei K 1. Im Vergleich zur experimentellen Druckfestigkeit wird für Ver-
nähen mit dem 68-tex-Garn eine zu geringe (Ausnahme K 11, K 12) und für den 136-
tex-Oberfaden eine zu hohe Festigkeit (Ausnahme K 8) berechnet. Auch in Belas-
tungsrichtung y bestätigt sich die Tendenz der berechneten Druckfestigkeit hinsicht-
lich der verwendeten Nähgarnfeinheit mit den Ausnahmen K 26 und K 27 (68-tex-
Garn) sowie K 24, K 29 und K 30 (136-tex-Garn). Maximal wurde dieser Kennwert 
mit etwa 14 % (K 31) über- bzw. mit 19 % (K 18) unterschätzt. Die im Experiment be-
obachtete auffällige Festigkeitssteigerung durch strukturelles Vernähen bei K 17, 
K 18 und K 20 in Höhe von 10, 12 und 14 % konnte mit dem Einheitszellenmodell 
nicht reproduziert werden; im Gegensatz dazu unterschätzte das EZ-Modell das Ex-
periment hier maximal um 19 %. 
Zur Erzielung der vorliegenden Berechnungsergebnisse musste allerdings die experi-
mentell ermittelte faserprallele Druckfestigkeit der UD-MAG-Schicht für die vernähten 
Laminate kalibriert und in Belastungsrichtung x mit dem Faktor 2,2, in y mit 2,6 multi-
pliziert werden. In FE-Rechnungen ohne Kalibrierung zeigte sich, dass die Festigkeit 
unter Druckbelastung in x- und y-Richtung im Mittel um etwa 30 bzw. um nahezu 
40 % unterschätzt wurde. Diese Unterschätzung der Scheiben-Druckfestigkeit kann 
möglicherweise mit Unterschieden zwischen dem real auftretenden Bruchgeschehen 
und der theoretischen Versagensanalyse erklärt werden. Einerseits werden die Fa-
sern in der Laminatebene durch das Einbringen eines Verstärkungsgarns in Dicken-
richtung verdrängt, was mit der Entstehung von Faserondulationen und Reinharzge-
bieten verbunden ist. Andererseits wird die Packungsdichte der Fasern in der direk-
ten Umgebung des Einstichs erhöht. Hinzu kommt eine Stützwirkung der Faser-
rovings zwischen zwei Nahtreihen durch die Nähgarne, die möglicherweise ein 
frühes Schubknicken der ondulierten In-plane-Fasern infolge von Druckbelastung 
verhindern. Ein ähnlicher Effekt kann im Hinblick auf das Schubknicken der Fasern in 
Laminatdickenrichtung vermutet werden, da der MAG-Gelegeaufbau durch das Ver-
nähen vorkomprimiert wird, wodurch eine bessere Stützwirkung der Einzelschichten 
untereinander realsiert und damit ein Out-of-plane-Schubknicken der Fasern behin-
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dert werden könnte. Die unterschiedliche Anpassung der Druckfestigkeit der UD-
MAG-Schicht in Belastungsrichtung x und y kann möglicherweise auf die größere 
Anzahl der Einzellagen zurückgeführt werden, auf die sich die lastparallelen Schich-
ten in Belastungsrichtung y abstützen können (Richtung y zwei lastparallele und 18 
stützende Schichten, Richtung x acht lastparallele und 12 stützende Schichten). 
In der kontinuumsmechanischen FE-Versagensanalyse können diese Stützwirkun-
gen allerdings nicht abgebildet werden. Die berücksichtigten Effekte Faserondulation 
und Rheinharzgebiet ergeben eine Reduktion der Laminatfestigkeit unter Druckbe-
lastung. Auch die rechnerisch betrachtete Erhöhung der Packungsdichte hat unter 
Verwendung des mikromechanischen Modells nach Gl. (4.19) eine Reduktion der fa-
serparallelen Druckfestigkeit c||R  der UD-Schicht und damit der abgeschätzten Druck-
festigkeit des Laminats zur Folge. Daher war für die Berechnung der vernähten [A1-
(B/2)S-A2]2-HTA-Laminate zu folgern, dass die faserparallele Druckfestigkeit kalibriert 
werden musste. 
6.1.3 Scheiben-Schubmodul, -Schubfestigkeit und Zwischenfaserbruch-Rissbil-
dungsbeginn unter Schubbelastung 
Der Schubmodul der unvernähten und der strukturell vernähten [A1-(B/2)S-A2]-HTS-
Laminate kann mit hinreichender Genauigkeit rechnerisch abgeschätzt werden. Für 
20 Konfigurationen (unvernähte, 18 vernähte Laminate) liegt dieser Kennwert inner-
halb der experimentellen Streuung (Abb. 6.6). Im Mittel beträgt die Abweichung 
zwischen Vorhersage und Experiment etwa 6 %. Für gleiche Einstellungen der Naht-
parameter (K 1 und K 17, K 2 und K 18 usw.) unterscheiden sich die für die Prüfrich-
tungen x und y berechneten Absolutwerte des Schubmoduls nur geringfügig vonei-
nander, da sie auf identischer Fehlstellengeometrie und ähnlichen Faservolumenge-
halten basieren. Die Faservolumengehalte wiederum hängen signifikant von der 
Nährichtung ab, so dass der Schubmodul für Belastungsrichtung y und Nährichtung x 
im Mittel um etwa 1 %, für Vernähen und Belastung in y-Richtung um etwa 4 % höher 
abgeschätzt wird als in Prüfrichtung x. Die Einheitszellenmodellierung überschätzt 
die experimentellen Ergebnisse in Belastungsrichtung x (Ausnahme K 1), während in 
Richtung y nur für sechs Nähkonfigurationen zu hohe Werte ermittelt werden. Der 
Schubmodul wird bei sechs Konfigurationen unterschätzt, fünfmal werden nahezu 
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identische Werte berechnet. Die maximale Über- und Unterschätzung beträgt etwa 



























Abb. 6.6: Experimentell und rechnerisch ermittelter Scheiben-Schubmodul unver-
nähter und strukturell vernähter [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminate 
Unter Scheiben-Schubbelastung stellt sich bei der FE-Versagensanalyse unvernäh-
ter und strukturell vernähter [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminate die maximale Fb-Anstren-
gung in den ±45°-Schichten ein, in denen eine faserparallele Druckspannung wirkt. 
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tungsrichtung x 10 von 17 Kennwerten (ein Kennwert unvernäht, 9 vernäht) innerhalb 
des experimentellen Streubereichs liegen, sind es in Richtung y lediglich zwei (ein 
Kennwert unvernäht, einer vernäht, Abb. 6.7). Deutlich wird dieser Zusammenhang 
auch bei der Betrachtung der zwischen FE-EZ-Modell und Experiment vorhandenen 
Abweichung. In x-Richtung beträgt diese im Mittel etwa 6 %, in Richtung y hingegen 
13 %, so dass sich über allen Konfigurationen eine Gesamtabweichung von etwa 


























Abb. 6.7: Experimentell und rechnerisch ermittelte Scheiben-Schubfestigkeit un-
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nach oben und bei K 23 mit etwa 20 % nach unten vom experimentellen Ergebnis ab. 
In Prüfrichtung x ergibt die Versagensanalyse bei sechs Nähkonfigurationen Abwei-
chung von kleiner oder gleich 1 % zum Experiment. Für drei Konfigurationen wird 
dieses über-, für sieben unterschätzt. Bei Belastungsrichtung y ist die theoretisch 
ermittelte Festigkeit für alle Nähkonfigurationen niedriger als die experimentell ermit-
telte. Diese Diskrepanz ist auf die Tatsache zurückzuführen, dass die bei Belastung 
in y-Richtung experimentell ermittelte Schubfestigkeit im Vergleich zur x-Richtung im 
Mittel um 10 % höher, in der FE-Rechnung die Schubfestigkeit in y-Richtung im Mittel 
aber um 2 % niedriger ist. Die Abschätzung von niedrigeren Schubfestigkeiten in 
Belastungsrichtung y wird durch eine Absenkung der faserparallelen Druckfestigkeit 
aufgrund leicht erhöhter Faservolumengehalte der in y-Richtung belasteten [A1-
(B/2)S-A2]-HTS-Laminate bedingt. Diese Ergebnisse zeigen, dass mit Hilfe des FE-
EZ-Modells die experimentelle Schubfestigkeit in Belastungsrichtung x, die im 
Vergleich zur Schubfestigkeit in y-Richtung konservativer ist und daher zur Aus-
legung verwendet werden sollte, in guter Näherung abgeschätzt werden kann. Auch 
bei der Versagensanalyse unter Scheiben-Schubbelastung musste die faserparallele 
Druckfestigkeit der UD-Schicht aus den gleichen Gründen, wie bereits bei der Ab-
schätzung der Druckfestigkeitskennwerte dargelegt (insbesondere Stützwirkungen, 
die im EZ-Modell nicht berücksichtigt werden können) kalibriert werden. Da die ±45°-
Schichten, die die Hauptlast tragen theoretisch gleichartige stützende Wirkungen 
erfahren, wurde für beide Belastungsrichtungen ein Kalibrierungsfaktor von 1,4 
gewählt. 
In Abb. 6.8 sind die mittels Schallemissionsanalyse korrelierten Schiebungen bei Zfb-
Rissbildungsbeginn (1. Zfb weiße Säulen, 10. Zfb schwarze Säulen) dargestellt. Als 
Referenzwert wurde die Schiebung beim zehnten akustischen Ereignis des unver-
nähten [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminats definiert, bei der Zfb gesichert eingetreten ist. 
Die experimentellen Ergebnisse dienten als Validierungsgrundlage für die FE-basier-
te Vorhersage des ersten Zwischenfaserbruchs (graue Säulen), wobei die experi-
mentell erfasste Schiebung als Unter- (1. Zfb) bzw. Obergrenze (10. Zfb) anzusehen 
ist. Mit Ausnahme von K 23 und K 24 liegen die FE-Ergebnisse oberhalb des Mittel-
wertes oder innerhalb des Streubereichs der Schiebung bei erstem Zfb. Des Weite-
ren sind die abgeschätzten Schiebungen kleiner als die Mittelwerte der Schiebung 
beim zehnten Zfb oder sie kommen in der experimentellen Streuung der Schiebung 
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des 10. Zfb zu liegen (Ausnahmen K 4, K 11, K 16, K 21 und K 30). Für 27 (unver-
nähte und 25 vernähte Laminate) von 34 Konfigurationen liegt der abgeschätzte Zwi-
schenfaserbruch-Rissbildungsbeginn also zwischen dem 1. und 10. experimentell er-
fassten Zfb oder innerhalb des entsprechenden Streubands. Diese Ergebnisse zei-
gen, dass der Zfb-Rissbildungsbeginn für die unvernähten und die strukturell vernäh-


























Abb. 6.8: Experimentell (1. und 10. Zfb) und rechnerisch (1. Zfb) ermittelte Schie-
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6.1.4 Einfluss von thermisch bedingten Eigenspannungen und von werkstoffli-
cher Nichtlinearität auf die Scheiben-Schubfestigkeit 
Zur Verringerung des Rechenaufwands wurden die nachfolgenden Untersuchungen 
auf die Betrachtung von acht Konfigurationen der Belastungsrichtung x, die nach ei-
nem Teilfaktorplan ausgewählt wurden, beschränkt. Auf die Berechnung der Schub-
festigkeit in Belastungsrichtung y konnte verzichtet werden, da Nähkonfigurationen 
mit gleicher Nährichtung, Garnfeinheit, Teilung und Stichlänge, also K 1 und K 17 
usw. identische Fehlstellengeometrien haben und weiterhin festgestellt wurde, dass 
die berechnete Schubfestigkeit in Belastungsrichtung y im Mittel nur um etwa 2 % 
von den Kennwerten in x-Richtung abweicht. Thermische Eigenspannungen infolge 
einer Temperaturdifferenz von -80° C führen sowohl für das unvernähte als auch für 
die vernähten [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminate zu einer Unterschätzung der experimen-
tellen Schubfestigkeit in Höhe von 4 % im Falle des unvernähten Laminats bzw. von 
im Mittel 12 % bei den strukturell vernähten Laminaten (Abb. 6.9). Verglichen mit den 
FE-Ergebnissen ohne Berücksichtigung von thermischen Eigenspannungen wird der 
Kennwert um 5 % (unvernäht) bzw. um 10 % (vernäht, gemittelt) niedriger abge-
schätzt. Verursacht wird dies durch früheres (im Mittel um 8 % kleinere Dehnungen) 
und im Falle der vernähten Laminate auch vermehrtes Eintreten von Zfb in den 0°- 
und 90°-Lagen, womit eine zunehmende Umlagerung der Lasten in die ±45°-Schich-
ten verbunden ist. Dies wiederum führt zu einem Anstieg der Fb-Anstrengungen in 
den hauptlasttragenden ±45°-Schichten und damit zur Abschätzung niedriger Schub-
festigkeitskennwerte. Diese Ergebnisse zeigen, dass bei der Simulation vernähter 
[A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminate die Berücksichtigung thermisch bedingter Eigenspan-
nungen zu einer konservativen Abschätzung von Zfb-Rissbildungsbeginn und FB 
sowie zu einer schlechteren Übereinstimmung der Schubfestigkeit zwischen FE-Be-
rechnung und Experiment führt. 
Um den Einfluss der werkstofflichen Nichtlinearität auf das Festigkeitsverhalten ver-
nähter Laminate zu untersuchen, bietet sich die Betrachtung der schubbelasteten 
[A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminate an. Unter Schubbelastung wirken in den Einzelschich-
ten dieser Laminate zum Teil erhebliche Längszug-, Längsdruck-, Querzug-, Quer-
druck- und Schubspannungen, so dass alle Nichtlinearitäten im Spannungs-Verzer-
rungs-Verhalten der UD-Schicht (siehe Abb. 3.10 und Tabelle 5.3) zum Tragen kom-
men können. Die Zugrundelegung des nichtlinearen Werkstoffverhaltens bei der Be-















Abb. 6.9: Einfluss thermischer Eigenspannungen und werkstofflicher Nichtlineari-
tät auf die rechnerisch ermittelte Scheiben-Schubfestigkeit unvernähter 
und strukturell vernähter [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminate 
rechnung der Schubfestigkeit ergab im Vergleich zum Experiment eine mittlere Ab-
weichung von 5 % und einen maximalen Unterschied von 13 % (K 7). In den nachfol-
genden Betrachtungen werden die FE-Ergebnisse, die mit Hilfe von nichtlinearen 
Werkstoffkurven erzielt wurden, mit den Berechnungsgebnissen verglichen, denen li-
neares Werkstoffverhalten zugrunde liegt. Bei Berücksichtigung von werkstofflicher 
Nichtlinearität wurde die Schubfestigkeit um maximal 7 % über- und unterschätzt 
oder in gleicher Höhe berechnet; eine klare Tendenz ist nicht erkennbar. Vermutlich 
können diese Ergebnisse mit dem stark degressiven Verlauf der (σ2c - ε2c)- und (τ21 -
γ21)-Kurven und den damit verbundenen Effekten auf das Spannungs- und Verfor-
mungsverhalten der MAG-Laminate begründet werden. Einerseits werden Span-
nungen von den 0°- und 90°-Schichten in die lastparallelen ±45°-Schichten umgela-
gert, was dort zu höheren Fb-Anstrengungen führt. Andererseits verschiebt sich der 
Zfb-Rissbildungsbeginn zu im Mittel um 31 % größeren Schiebungen. Gleichzeitig 
treten in den 0°- und 90°-Schichten weniger Zfb auf, wodurch es zu geringeren Span-
nungsumlagerungen und zu einer Senkung der Fb-Anstrengung in den ±45°-Schich-
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durch die Steifigkeit der Schichten mit lastparalleler Faserorientierung bestimmt wird, 
aufgrund der degressiven (σ1c - ε1c)-Kurve ab; demgegenüber ist der Einfluss der 
leichten Progression der (σ1t - ε1t)-Kurve vernachlässigbar. Da sich die beschriebe-
nen Effekte überlagern, kann es zu Über- und Unterschätzungen der Schubfestigkeit 
kommen oder auch dazu führen, dass diese nicht beeinflusst wird. Durch die Berück-
sichtigung der werkstofflichen Nichtlinearität kann für die untersuchten Laminate im 
Vergleich zu linearem Werkstoffverhalten im Mittel keine verbesserte Übereinstim-
mung zwischen Simulation und Versuch erzielt werden. Da der Rechenaufwand aber 
um etwa den Faktor 20 steigt, erscheint es zweckmäßiger, bei der Versagensanalyse 
von [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminaten lineare Werkstoffkurven zu verwenden. 
6.2 Parameterstudie zum Elastizitäts- und Versagensverhalten von MAG-
Laminaten 
Zur Ableitung von Richtlinien für die Auswahl von Nähkonfigurationen, die zu einer 
möglichst geringen Reduktion von Scheiben-Elastizitäts- und -Festigkeitskennwerten 
führen, wurden jeweils 24 Konfigurationen für [A1-B-A2]-HTA- und [A1-(B/2)S-A2]-
HTS-Laminate rechnerisch untersucht; siehe Tabelle 4.4. Da für eine Vielzahl von 
Anwendungen in der Praxis Laminate mit einem richtungsunabhängigen Aufbau ein-
gesetzt werden, wurden zusätzlich zwei quasiisotrope Schichtaufbauten mit einer La-
minatdicke von 2,05 und 4,10 mm betrachtet. Auf die Kennwertermittlung unter Zug- 
und Druckbelastung in y-Richtung bzw. in x- und y-Richtung wurde verzichtet. Einer-
seits sollte das [A1-B-A2]-HTA-Laminat in x-Richtung beansprucht werden und der 
quasiisotrope Aufbau keine Eigenschaftsänderungen zwischen beiden Richtungen 
zeigen, andererseits können die untersuchten Laminate aufgrund ihrer geringen 
Dicke nur geringe Druckbelastungen ertragen und sollten daher vorzugsweise nur 
auf Zug beansprucht werden. 
Für die experimentell nicht betrachteten Parameterkonfigurationen mussten zunächst 
Faservolumengehalt, Laminatdicke und Fehlstellengeometrie (Breite, Fläche) unter 
Verwendung der in Kapitel 4.2.3 beschriebenen Modelle abgeschätzt werden. Die 
Modelle wurden anhand von Messergebnissen validiert, die für die in Dickenrichtung 
verstärkten [A1-B-A2]-HTA-, [A1-(B/2)S-A2]2-HTA- und [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminate 
vorlagen. In Abb. 6.10 sind die rechnerisch ermittelten Größen Faservolumengehalt 
und Dickenverhältnis tunvernäht/tvernäht des unvernähten und vernähten Laminats
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Abb. 6.10: Faservolumengehalt und Dickenverhältnis strukturell vernähter [A1-B-
A2]-HTA-, [A1-(B/2)S-A2]-HTS- und [A1-(B/2)S-A2]2-HTA-Laminate in 
Abhängigkeit der z-Verstärkungsdichte 
über der z-Verstärkungsdichte im Vergleich zum Messergebnis dargestellt. Es ist zu
erkennen, dass beide Modelle eine sehr gute Übereinstimmung mit den gemessenen 
Größen zeigen. Die Auswertung der einzelnen Laminate und Nähkonfigurationen er-
gab für den Faservolumengehalt und das Dickenverhältnis eine maximale Abwei-
chung zwischen etwa 1 und 2 %. 
Für ein 2,05 und ein 4,10 mm dickes Laminat ist in Abb. 6.11 und Abb. 6.12 die nach 
Gl. (4.57) parabelförmig über der Laminatdickenkoordinate z abgeschätzte Fehlstel-
lenfläche A und -breite w für Vernähen mit einem 34- und einem 136-tex-Glasoberfa-
den (Nährichtung x, Teilung und Stichlänge 5 mm) abgebildet. Zusätzlich wurden die 
über alle Nähkonfigurationen gebildeten Mittelwerte und Standardabweichungen der 
in der Dickenmitte der Einzelschichten gemessenen Fehlstellenflächen und -breiten 
für die [A1-B-A2]- und [A1-(B/2)S-A2]2-HTA-Lamintaufbauten sowie die aus der Ge-
samtheit dieser Messwerte ermittelte Parabel dargestellt. Die zur Modellierung ver-
wendeten Konstanten des Polynomansatzes 1x  und 2x  (Basis Gesamtheit aller 
Messwerte) bzw. ix1  und ix2  (Basis Messwerte der Paramtereinstellung i) sind in 
Tabelle A 30, Anhang A 4 aufgeführt. Anhand der Parabelverläufe für die 2,05 und
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Abb. 6.11: Experimentell und rechnerisch ermittelte Fehlstellenfläche strukturell 
vernähter Laminate 
 
Abb. 6.12: Experimentell und rechnerisch ermittelte Fehlstellenbreite strukturell 
vernähter Laminate 
4,10 mm dicken Laminate ist zu erwarten, dass ein 136-tex-Garn, im Vergleich zu ei-
nem Nähgarn mit 34 tex, die Fehlstellenflächen und -breiten etwa um den Faktor 4 
steigert. Eine Erhöhung der Laminatdicke führt in den äußeren Laminatschichten zu 
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einer Vergrößerung der Fehlstellengeometrie, während zur Laminatmitte hin Fläche 
und Breite abnehmen. 
In Tabelle A 31, Anhang A 4 sind für die rechnerisch betrachteten Laminat- und Näh-
konfigurationen jeweils die ersten drei Nähkonfikurationen angegeben, bei denen ei-
ne minimale Reduktion oder maximale Steigerung bzw. eine maximale Abminderung 
oder minimale Erhöhung der aufgeführten Laminatkennwerte zu erwarten ist. Die An-
gabe von drei Alternativen ermöglicht die Auswahl einer Nähkonfiguration hinsichtlich 
der Anwendung, da sich nicht jedes Nähgut beliebig verstärken lässt. Die Auswer-
tung der für die [A1-B-A2]-HTA- bzw. [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminate abgeschätzten 
Kennwerte zeigt, dass bei geeigneter Nähkonfiguration eine Reduktion des Elastizi-
täts- und Schubmoduls vermieden (NR = 0°, GF = 17 tex, s = p = 5,0 mm bzw. NR = 
0°, GF = 68 tex, s = p = 3,3 mm) und eine Absenkung der Zug- und der Schubfestig-
keit auf 5 bzw. 6 % beschränkt werden kann (NR = 0°, GF = 68 tex, s = 5,0 mm, p = 
3,3 mm). Auch für das 2,05 mm dicke quasiisotrope Laminat ist zu erwarten, dass 
eine Verminderung des Schubmoduls verhindert (NR = 0°, GF = 102 tex, s = p = 
3,3 mm) sowie Zugmodul, Zug- und Schubfestigkeit auf 93, 95 bzw. 92 % im Ver-
gleich zur unvernähten Referenz eingestellt werden können (NR = 0°, GF = 17 tex, 
s = p = 5,0 mm oder NR = 0°, GF = 68 tex, s = 5,0 mm, p = 3,3 mm bzw. NR = 90°, 
GF = 68 tex, s = p = 3,3 mm). Die Analyse des dickeren quasiisotropen Aufbaus er-
gab sogar eine maximale Steigerung des Schubmoduls um 8 % (NR = 0°, GF = 
85 tex, s = p = 3,3 mm) oder eine leichte Erhöhung des Zugmoduls um 2 % (NR = 0°, 
GF = 68 tex, s = 5,0 mm, p = 3,3 mm). Im günstigsten Fall ist eine Reduktion von 
Zug- und Schubfestigkeit um lediglich 6 bzw. 13 % zu erwarten (NR = 0°, GF = 
68 tex, s = 5,0 mm, p = 3,3 mm bzw. NR = 90°, GF = 68 tex, s = p = 5,0 mm). Die im 
Vergleich zum dünneren Laminat erhöhten Elastizitäts- und verringerten Schubfestig-
keitskennwerte sind auf die Abschätzung von höheren Faservolumengehalten für 
den 4,10 mm dicken Aufbau zurückzuführen; vgl. Fasergehalte der [A1-B-A2]- und 
[A1-(B/2)S-A2]2-HTA-Laminate in Abb. 6.10. 
Erfordert ein Belastungszustand einer strukturell vernähten Struktur eine Auslegung 
hinsichtlich eines zu maximierenden Kennwertes, beispielsweise des Zugmoduls, so 
können die optimalen Nähkonfigurationen direkt aus Tabelle A 31 entnommen wer-
den. Weiterhin ist ersichtlich, welche Nähkonfigurationen unbedingt zu vermeiden 
sind. In Tabelle A 32, Anhang A 4 wurden optimierte Parameterkonfigurationen abge-
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leitet, wenn gleichzeitig mehrere Kennwerte der Zug- und der Schubmodul oder die 
Zug- und die Schubfestigkeit zu maximieren sind. Hierzu wurde für jeden Kennwert 
eine Rangliste von Platz 1 bis 24 erstellt, wobei Platz 1 einer minimalen Reduktion 
bzw. einer maximalen Steigerung entspricht. Anschließend wurde entsprechend der 
betrachteten Kennwertkombination (z. B. Zug- und Schubmodul) der Mittelwert der 
zugehörigen Platzierungen gebildet. Es ist zu erwarten, dass die Nähkonfiguration, 
für die der kleinste Mittelwert berechnet wurde, die gemeinsam betrachteten Kenn-
werte am wenigsten stark reduziert oder am meisten steigert. Aufgrund des ver-
gleichbaren Aufbaus werden die [A1-B-A2]-HTA- und [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminate 
gemeinsam betrachtet. Unter Berücksichtigung aller Berechnungsergebnisse (Zug-, 
Schubmodul, und Zug-, Schubfestigkeit) hat sich sowohl für die orthotropen [A1-B-
A2]-HTA- bzw. [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminate als auch für die quasiisotropen Aufbau-
ten das Vernähen in x-Richtung mit einem 68-tex-Garn, einer Teilung von 5,0 mm 
und einer Stichlänge von 3,3 mm als die Nähkonfiguration gezeigt, für die maximale 
Scheiben-Steifigkeits- und -Festigkeitskennwerte zu erwarten sind. Dagegen wurden 
für strukturelles Nähen mit einem 136-tex-Garn in Richtung x und einer Teilung sowie 
einer Stichlänge von 3,3 mm maximal reduzierte In-plane-Kennwerte abgeschätzt. 
6.3 Parameterstudie zum Elastizitäts- und Versagensverhalten einer UD-
MAG-Einzelschicht 
Ziel der Parameterstudie war es, dem Konstrukteur in der Vorauslegung Steifigkeits- 
und Festigkeitskennwerte von strukturell vernähten UD-Schichten zur Verfügung zu 
stellen, die es ihm ermöglichen, Elastizitäts- und Festigkeitseigenschaften vernähter 
Laminate mit beliebigem Lagenaufbau mit Hilfe von Laminatanalyseprogrammen ab-
zuschätzen. Hierfür mussten in einem ersten Schritt repräsentative Fehlstellengeo-
metrien, die der UD-Schicht in der Parameterstudie zugrunde gelegt werden sollten, 
festgelegt werden. Da sich die Geometrie der Fehlstellen in Abhängigkeit der Näh-
konfiguration und der Laminatdicke über der Dickenkoordinate ändert, wurde die 
Fehlstellengeometrie für 96 Nähkonfigurationen und vier Laminatdicken analytisch 
abgeschätzt und anschließend Mittelwerte für jede der insgesamt 384 Konfiguratio-
nen aus Fehlstellenfläche und -breite über der Dickenkoordinate gebildet; siehe 
Anhang A 4, Tabelle A 33. Neben der Fehlstellenausprägung wurden auch der Fa-
servolumengehalt und das Dickenverhältnis für die betrachteten Konfigurationen 
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berechnet. Um den Rechenaufwand für die Parameterstudie zu reduzieren, wurden 
auf Basis der 384 Fehlstellengeometrien fünf Kombinationen aus Breite und Fläche 
festgelegt, sodass eine minimale bis maximale Geometrie berücksichtigt wurde. Die 
kleinste und größte Breite und Fläche betrugen 0,2 mm bzw. 0,4 mm2 bzw. 1,6 mm 
und 4,7 mm2. Zwischen der minimalen und maximalen Größe wurden jeweils drei 
weitere Werte definiert, so dass sich zwischen aufeinanderfolgenden Werten gleiche 
Abstände ergaben (vgl. Tabelle 4.6). Die fünf Kombinationen aus Breite und Fläche 
dienten als Grundlage zur Berechnung von Elastizitäts- und Festigkeitskennwerten 
von strukturell vernähten UD-Schichten (E1t, c, E2t, c, G21, R1t, c, R2t, c, R21, siehe Anhang 
A 4, Abb. A 1 – Abb. A 24).  
Die abgeschätzten UD-Kennwerte werden durch strukturelles Vernähen im Vergleich 
zur unvernähten Einzelschicht im Allgemeinen reduziert, wobei eine steigende Fehl-
stellengröße höhere Abminderungen verursacht. Eine Ausnahme bildet der Schub-
modul G21, der teilweise erhöht wird. Dafür werden Faserumlenkungen zur ±45°-
Richtung verantwortlich gemacht, die insbesondere bei großen Fehlstellenabmes-
sungen auftreten. In der Regel führt Vernähen mit kleinen Stichdichten im Vergleich 
zu kleinen Stichlängen und Nahtabständen zu einer geringeren Reduktion. 
Zur Abschätzung der In-plane-Kennwerte von vernähten, beliebig geschichteten La-
minaten muss zunächst die mittlere Fehlstellenfläche und -breite in Abhängigkeit der 
gewünschten Laminatdicke und Nähkonfiguration aus Tabelle A 33 abgelesen wer-
den. Anschließend können die benötigten UD-Kennwerte entsprechend der Fehl-
stellengeometrie und der Nähkonfiguration aus den Abb. A 1 – Abb. A 24 entnom-
men werden, wobei dort die Kennwerte jeweils im Vergleich zur unvernähten Refe-
renz angegeben sind. Um bei der Berechnung der UD-Kennwerte Effekte veränder-
licher Faservolumengehalte und Laminatdicken auszuschließen, wurde für alle Kon-
figurationen ein Faservolumengehalt von 53 % und ein Laminatdickenverhältnis von 
0,97 angenommen. Daher müssen die aus Abb. A 1 – Abb. A 24 gewonnenen Elasti-
zitäts- und Festigkeitskennwerte noch hinsichtlich des in Tabelle A 33 aufgeführten 
Faservolumengehalts und des Dickenverhältnisses linear angepasst werden. An-
schließend werden die abgeschätzten UD-Kennwerte, die sich auf die Referenzgrö-
ßen des unvernähten Laminats beziehen, mit den Kennwerten des Referenzlaminats 
multipliziert. In einem letzten Schritt können Steifigkeits- und Festigkeitskennwerte 
von Laminaten mit beliebiger Schichtung sowie für unterschiedliche Kohlenstofffaser-  
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typen und Harzsysteme mit Hilfe der CLT oder von Laminatanalyseprogrammen wie 
LION abgeschätzt werden. Über die Umrechnung der Garnfeinheit ist neben Glasfa-
ser-Nähgarnen auch die Betrachtung anderer Garnmaterialien möglich. 
Unter Verwendung der beschriebenen Vorgehensweise können auch In-plane-Kenn-
werte von nahezu beliebig vernähten oder durch Z-Pinning verstärkten Strukturen 
nach dem Vermessen der Fehlstellengeometrie an einer Laminatoberfläche abge-
schätzt werden. Da in den äußeren Schichten erfahrungsgemäß die größten Fehl-
stellenabmessungen auftreten, führt dies in der Regel zu einer eher konservativen 
Annahme der Laminatkennwerte. Zusätzlich wurden in den Abb. A 1 – Abb. A 24 die 
aus Fehlstellenfläche und -breite nach Gl. (6.1) berechnete Länge l angegeben, da 
sich in der Praxis Fehlstellenlänge und -breite einfacher messen lassen als die Fehl-
stellenfläche. 
w
Al ⋅= 2  (6.1)
Diese Vorgehensweise wurde anhand der experimentell ermittelten Elastizitäts- und 
Festigkeitskennwerte für jeweils 16 ausgewählte Parameterkonfigurationen der [A1-
B-A2]-HTA-, [A1-(B/2)S-A2]2-HTA- und [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminate (K 3, K 5, K 6, 
K 10, K 12, K 15, K 18, K 19, K 24, K 25, K 29 und K 32) validiert. Dabei wurden Zug-
und Schubmodul sowie Zug- und Schubfestigkeit im Vergleich zum Experiment im-
mer im Mittel um 17, 17, 26 bzw. 22 % unterschätzt. Lediglich bei Druckmodul und  
-festigkeit kam es vereinzelt zu Überschätzungen von maximal 5 bzw. 11 %, die im 
Falle des Moduls innerhalb der experimentellen Streuung liegen. Im Mittel weichen 
die Schätzwerte für Modul und Festigkeit um 7 bzw. 12 % vom Druckversuch ab. Die 
beschriebene Vorgehensweise führt also in der Regel zu einer konservativen Ab-
schätzung der Kennwerte strukturell vernähter Laminate. 
6.4 Druckfestigkeit nach Impaktbelastung und interlaminare Energiefrei-
setzungsrate unter Mode-1-Belastung 
Die CAI-Festigkeit und Energiefreisetzungsrate G1R von strukturell vernähten [A1-
(B/2)S-A2]-HTS-Laminaten, die mit Hilfe der in Kapitel 4.3 beschriebenen Modelle ab-
geschätzt wurden, werden in Abb. 6.13 und Abb. 6.14 den experimentellen Ergebnis-
sen gegenübergestellt. Von den abgeschätzten CAI-Kennwerten liegen 24 Konfigura-
tionen innerhalb der experimentellen Streuung. Die mittlere Abweichung zu den Ver-
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suchsergebnissen beträgt etwa 4 %. Die maximale Über- bzw. Unterschätzung in 
Höhe von 17 und 9 % ergab sich für K 18 bzw. K 9. 
 
Abb. 6.13: Experimentell und rechnerisch ermittelte CAI-Festigkeit strukturell ver-
nähter [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminate in Abhängigkeit von z-Verstär-
kungsdichte und Prüfrichtung (bezogen auf Referenzgrößen des unver-
nähten Laminats) 
Ein Vergleich der Energiefreisetzungsraten zeigt, dass 18 berechnete Kennwerte im 
Streubereich der Experimente liegen, wobei die Modellergebnisse im Mittel um 7 % 
abweichen. Eine maximale Überschätzung von G1R in Höhe von 18 % wurde bei K 29 
und eine maximale Unterschätzung in Höhe von 17 % bei K 9 festgestellt. Die darge-
stellten Ergebnisse zeigen, dass die Modelle zur Abschätzung der CAI-Festigkeit und 
der Energiefreisetzungsrate die Versuchsergebnisse mit einer guten Übereinstim-
mung wiedergeben (Einzelergebnisse für K 1 – K 32 siehe Anhang A 4, Tabelle A 34 
und Tabelle A 35). 
Um Nähkonfigurationen im Hinblick auf eine möglichst hohe Steigerung von CAI-Fes-
tigkeit und Mode-1-Energiefreisetzungsrate auszuwählen, wurden unter Zugrundele-
gung des [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminats jeweils 24 Konfigurationen rechnerisch unter-
sucht. Da die Ergebnisse zusammen mit den Laminat-Scheibeneigenschaften 
bewertet werden sollen, wurde auf die Nähkonfigurationen, wie in Tabelle 4.4 ange-
geben, zurückgegriffen. Durch Vernähen mit einem Nähgarn der Feinheit 136 tex
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Abb. 6.14: Experimentell und rechnerisch ermittelte Energiefreisetzungsrate G1R 
strukturell vernähter [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminate in Abhängigkeit von 
z-Verstärkungsdichte und Rissfortschrittsrichtung (bezogen auf Refe-
renzgrößen des unvernähten Laminats) 
in Richtung x unter Verwendung einer Teilung und einer Stichlänge von 3,3 mm ist zu 
erwarten, dass für die beiden Out-of-plane-Kennwerte Restdruckfestigkeit und Ener-
giefreisetzungsrate Steigerungen in Höhe von bis zu 16 bzw. 183 % erzielt werden 
können. Bei ungünstiger Nähkonfiguration (Nährichtung parallel x, Garnfeinheit 
17 tex, Teilung und Stichlänge jeweils 5,0 mm) ergibt sich im Vergleich zur unvernäh-
ten Referenz eine um 5 % höhere CAI-Festigkeit, während der Wert für G1R um 63 % 
niedriger abgeschätzt wird. Die ersten drei Nähkonfigurationen, die rechnerisch zu 
maximalen Steigerungen und Abminderungen oder minimalen Erhöhungen von CAI-
Festigkeit und Energiefreisetzungsrate führen, sind in Tabelle A 36, Anhang A 4 auf-
geführt. In Tabelle A 37, Anhang A 4 sind die Ergebnisse bei gleichzeitiger Bewer-
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 7 Diskussion 
Die experimentellen Untersuchungen zeigten, dass strukturell vernähte [A1-(B/2)S-
A2]-HTS-Laminate unter Schubbelastung im Mittel um 7 bzw. 15 % und maximal um 
15 bzw. 22 % reduzierte Scheiben-Elastizitäts- und -Festigkeitskennwerte im Ver-
gleich zum unvernähten Laminat besitzen, obwohl für einige in Dickenrichtung ver-
stärkte Laminate keine Änderung des Schubmoduls festgestellt wurde und es gün-
stigstenfalls sogar zu geringfügigen Steigerungen kommt. Aufgrund einer fehlenden 
Datenbasis können die ermittelten Scheiben-Schubeigenschaften nicht direkt mit 
Literaturkennwerten validiert werden. Ein Vergleich der Scheiben-Schub- mit -Zug- 
und -Druckeigenschaften von [A1-B-A2]-HTA- und [A1-(B/2)S-A2]2-HTA-Laminaten 
ergab ähnlich große Reduktionen oder Steigerungen von Modul und Festigkeit im 
Vergleich zum unvernähten Laminat. Auch internationale Forschungsarbeiten zeigten 
für strukturell vernähte FKV-Laminate im Allgemeinen um 10 bis 20 % reduzierte In-
plane-Elastizitäts- und -Festigkeitskennwerte unter Zug-, Druck- und Biegebelastung; 
[21], [33], [52], [53], [92] und [141] bis [143]. 
Obwohl bei den unvernähten [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminaten ein statistisch signifikan-
ter Einfluss der Prüfrichtung (F- und t-Test) auf Schubmodul und -festigkeit nicht fest-
zustellen war, ergab sich bei den vernähten Laminaten bei Belastung in y-Richtung 
im Vergleich zur x-Richtung im Mittel ein um etwa 8 % höherer Modul und eine um 
10 % gesteigerte Festigkeit. Die arithmetischen Mittel beider Kennwerte unterschei-
den sich statistisch signifikant (t-Test) für 11 von 16 Nähkonfigurationen hinsichtlich 
der Belastungsrichtung. Auch wenn die Ursache dafür unklar ist, belegt dies, dass 
bei mit der selben Nähkonfiguration vernähten Laminaten für senkrecht aufeinander 
stehende Belastungsrichtungen statistisch signifikant unterschiedliche Werte für 
Schubmodul und Schubfestigkeit im Experiment ermittelt werden können. Daher ist 
zu folgern, dass die Versuche zur Bestimmung von Schubkennwerten vernähter La-
minate in beiden Belastungsrichtungen durchzuführen sind. Da aus mechanischer 
Sicht jedoch jeweils nur ein richtungsunabhängiger Kennwert anzugeben ist, er-
scheint es sinnvoll, für eine Bauteilauslegung die niedrigeren Zahlenwerte zu wählen. 
Im Vergleich zum unvernähten [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminat wird die Restdruckfes-
tigkeit nach Impaktbelastung (30 J, ca. 12 J/mm) in x- und y-Richtung durch das 
Einbringen eines Nähgarns in Dickenrichtung im Mittel um 10 bzw. 37 % und maxi-
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mal um 21 bzw. 48 % erhöht. Verglichen mit einer in der Literatur [32] für eine andere 
Versuchskonfiguration angegebenen maximalen Erhöhung der CAI-Festigkeit von 
50 % (CFK, CF-Nähgarn, 11 Stiche/cm2, Impaktenergie 10,7 J, 2,5 J/mm) liegen die 
für die Stichdichte von 9,18 Stiche/cm2 in y-Richtung ermittelten Werte auf einem 
ähnlichen Niveau (K 20 45 %, K 24 47 %, K 28 und K 32 48 %). Allerdings waren 
derartige Steigerungen bei Belastung parallel zur Vorzugsrichtung des [A1-(B/2)S-
A2]-HTS-Aufbaus (x) nicht zu beobachten. 
Die Ursache für dieses Verhalten ist vermutlich in der Behinderung der Schadens-
ausbreitung durch das eingebrachte Nähgarn zu sehen. Bei vernähten Laminaten ist 
der Schlagschaden trichterförmig über der Laminatdicke ausgeprägt; vgl. Abb. 5.12 
und Abb. 5.13. Während im Zentrum des Impakts alle Laminatschichten zerstört sind, 
sind im Randbereich hauptsächlich die äußeren, zur Rückseite (nicht schlagbean-
spruchte Probekörperseite) hin angeordneten +45°-, 0°- und -45°-Lagen durch Fa-
serbruch, Zwischenfaserbruch und Delaminationen betroffen (vgl. Abb. 7.1). Demge-
genüber ist die in der Laminatmitte angeordnete 90°-Schicht im Randbereich des 
Schlagschadens vollständig unversehrt. Bei einer Druckbelastung in Richtung x be-
deutet dies, dass eine der vier parallel zur Last orientierten 0°-Schichten in einem 












Abb. 7.1: Mikro-CT-Aufnahmen im Randbereich des Schlagschadens vernähter 
[A1-(B/2)S-A2]-HTS-Probekörper mit Faserbruch, Zwischenfaserbruch 
und Delaminationen: (a) Konfiguration K 8 (Belastungsrichtung x) und 









+45°-Schicht 0°-Schicht -45°-Schicht 
(b) 
90°-Schicht 
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ge lediglich im Impaktzentrum zerstört. Dies gilt nicht für das unvernähte Laminat, in 
dem Schäden in der 90°-Schicht auch noch in weiterer Entfernung zur Impaktstelle 
festgestellt wurden. Daraus folgt, dass, auf die unverstärkte Referenz bezogen, 
durch strukturelles Vernähen größere Steigerungen der Restdruckfestigkeit in Belas-
tungsrichtung y als in Richtung x erzielt werden. Wie in [32] für strukturell vernähte 
CFK-Laminate festgestellt, nimmt die CAI-Festigkeit auch bei [A1-(B/2)S-A2]-HTS-La-
minaten mit steigender Stichdichte zu. 
Hinsichtlich des Schädigungsbereichs auf der Rückseite der untersuchten Probekör-
per ergab sich eine Reduktion der Schadensfläche und -länge von bis über 70 % im 
Vergleich zum unvernähten Laminat, wobei die Verwendung eines 136-tex-Garns zu 
maximalen Abminderungen führt. Dies bestätigt die Ergebnisse in [29], [30] und 
[119], wo bei GFK- und CFK-Laminaten, die mit Glas- bzw. Aramidgarnen strukturell 
vernäht waren, eine um bis zu 40 % reduzierte Schadensfläche und -länge nachge-
wiesen wurde. Allerdings war bei den [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminaten ein leichter An-
stieg der Delaminationsbreite zu verzeichnen, der auf Überbrückungseffekte infolge 
der Kraftaufnahme durch das Nähgarn und deren Weiterleitung in umliegende 
Laminatbereiche zurückzuführen ist. Soll bei diesen Laminaten eine möglichst hohe 
CAI-Festigkeit in Verbindung mit einem kleinen Schädigungsbereich erzielt werden, 
empfiehlt sich, wie auch in [30], [32], [52] und [122] für andere FKV nachgewiesen, 
die Verwendung von großen Stichdichten und Nähgarnfeinheiten. 
Durch strukturelles Vernähen kann die scheinbare interlaminare Energiefreisetzungs-
rate G1R unter Mode-1-Belastung im Vergleich zur unverstärkten Referenz zum Teil 
erheblich gesteigert werden. Im Mittel beträgt die Steigerung in den untersuchten 
Rissfortschrittsrichtungen x und y 76 bzw. 183 %. Bei Betrachtung der experimentel-
len Mittelwerte fällt auf, dass die Mode-1-Energiefreisetzungsrate des unvernähten 
Laminats in y-Richtung um 42 % niedriger ist als in Richtung x. Dahingegen liegen 
die G1R-Werte für die strukturell vernähten Laminate in y- und x-Richtung auf ähnli-
chem Niveau, was durch einen Unterschied von nur 7 % zwischen den Mittelwerten 
in beiden Rissfortschrittsrichtungen deutlich wird, wobei in Richtung y tendenziell nie-
drigere Kennwerte ermittelt wurden. Folglich kann strukturelles Vernähen die Rich-
tungsabhängigkeit eines Laminataufbaus im Hinblick auf die Energiefreisetzungsrate 
reduzieren, was auch durch eine Varianzanalyse, die für die Absolutwerte der Ener-
giefreisetzungsrate durchgeführt wurde, bestätigt werden konnte (vgl. Kapitel 5.6). 
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Die höheren prozentualen Steigerungen von G1R in Richtung y sind also auf den in 
dieser Richtung geringeren Mittelwert der unverstärkten Referenz zurückzuführen. 
Bei Verwendung eines 136-tex-Oberfadens in Verbindung mit der höchsten Stich-
dichte konnte maximal eine 2,9- und 5,4-fache Energiefreisetzungsrate in x- bzw. y-
Richtung ermittelt werden. Im Vergleich dazu wurde in [24] bei ähnlichen Stichdich-
ten von einer 2,5- bis 8,2-fachen Steigerung der Energiefreisetzungsrate (136-tex-
Glasfasergarn, Stichdichte 0,8 bzw. 7,0 cm-2) und in [26] von 3,3- bis 4,5-fachen Stei-
gerungen unter Einsatz eines 167-tex-Vectran®-Garns (flüssigkristallines Polymer mit 
einer Zugfestigkeit von 3.200 MPa) berichtet. Allerdings ist ein Vergleich mit in der Li-
teratur veröffentlichen G1R-Kennwerten selbst für identische FKV und Nähkonfigura-
tionen schwierig, da für die Auswertung eines Versuchs bis zu 16 unterschiedliche 
Zahlenwerte (6 Methoden und bis zu drei Auswertestellen; vgl. Kapitel 4.1.5) angege-
ben werden können, die zusätzlich noch wesentlich von der Art des Probekörpers 
(DCB oder TDCB) und des verwendeten Versuchaufbaus abhängen. 
Die an den HTA- und HTS-MAG-Laminaten ermittelten experimentellen Ergebnisse 
wurden mit Hilfe von Varianzanalysen (Signifikanzniveau 95 %) daraufhin untersucht, 
welche Parameter (Prüf- bzw. Rissfortschrittsrichtung, Nährichtung, Garnfeinheit, Tei-
lung und Stichlänge) die Out-of-plane-Eigenschaften CAI-Festigkeit und G1R sowie 
die In-plane-Elastizitäts- und -Festigkeitskennwerte unter Zug-, Druck- und Schub-
belastung signifikant beeinflussen. Zusammenfassend sind in Tabelle A 26, Anhang 
A 3 die Parameter und Wechselwirkungen aufgeführt, für die die größten Effekte auf 
die jeweilige Laminateigenschaft festgestellt wurden. Die Auswertung dieser Ergeb-
nisse ergab, dass die Garnfeinheit der Parameter ist, der die Laminatkennwerte am 
deutlichsten beeinflusst. Sie hat den größten Effekt auf Zugmodul, Zug- und Schub-
festigkeit sowie auf die Energiefreisetzungsrate, auf Druckfestigkeit und Schubmodul 
hat sie den zweit- bzw. drittgrößten Einfluss. Auch der Druckmodul wird durch die 
Garnfeinheit, allerdings in Wechselwirkung mit weiteren Parametern, beeinflusst. Le-
diglich die CAI-Festigkeit ist von der Garnfeinheit nicht signifikant abhängig. Die Aus-
wertung der einzelnen Laminateigenschaften zeigt, dass ein 136-tex-Oberfaden zu 
hohen Energiefreisetzungsraten führt, was allerdings mit großen Abminderungen der 
Scheiben-Elastizitäts- und -Festigkeitskennwerte verbunden sein kann; vgl. Tabel-
le 7.1. Demgegenüber ist die Reduktion der In-plane-Eigenschaften durch die Ver-
wendung eines 68-tex-Garns, mit dem Nachteil niedrigerer G1R-Werte, zu minimieren. 
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Tabelle 7.1: Qualitativer Einfluss von Nährichtung, Garnfeinheit, Teilung, Stichlänge 
und Stichdichte auf In-plane- und Out-of-plane-Kennwerte von MAG-La-
minaten 
 Nährichtung Garnfeinheit Teilung Stichlänge Stichdichte 
Einstellung x y steigend steigend steigend steigend 
Scheiben-Zugmodul1 0 0 − − 0 0 0 
Scheiben-Zugfestigkeit1 0 0 − − 0 0 0 
Scheiben-Druckmodul2 0 0 0 + 0 0 
Scheiben-Druckfestigkeit2 − + − − 0 0 0 
Scheiben-Schubmodul3 0 0 − 0 0 0 
Scheiben-Schubfestigkeit3 − + − 0 0 0 
CAI-Festigkeit3 0 0 0 − 0 + 
Energiefreisetzungsrate3 0 0 + + − − + 
− − negativer Einfluss 
0 kein Einfluss 
+ + positiver Einfluss 
1 [A1-B-A2]-HTA-Laminat [16] 
2 [A1-(B/2)S-A2]2-HTA-Laminat [16] 
3 [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminat 
Darüber hinaus ist festzustellen, dass fast alle Laminatkennwerte durch die Prüfrich-
tung selbst oder in Wechselwirkung mit ihr beeinflusst werden (signifikant Druckmo-
dul und -festigkeit, Schubmodul sowie CAI-Festigkeit), obwohl die Grundlage der Va-
rianzanalysen, die für alle untersuchten Kennwerte aufgeführt sind, die auf die unver-
nähten Referenzen bezogenen Ergebnisse waren. Da alle Referenzkennwerte für die 
betrachteten Belastungs- und Rissfortschrittsrichtungen jeweils 100 % betrugen, wur-
de die Anisotropie der untersuchten Laminate in den Varianzanalysen somit nicht be-
trachtet. Dies belegt, dass komplexe Wechselwirkungen zwischen Nahtparametern, 
MAG-Halbzeugen und der Prüfrichtung bzw. Rissfortschrittsrichtung die Laminat-
kennwerte beeinflussen, deren Zusammenwirken aber noch nicht in allen Details ge-
klärt ist. Zusätzlich sind in Tabelle A 26 die ersten drei Parameterkonfigurationen an-
gegeben, die zu minimalen Reduktionen oder maximalen Steigerungen bzw. maxi-
malen Abminderungen oder minimalen Erhöhungen führen. Dies ermöglicht die Aus-
wahl einer optimalen Nähkonfiguration, wenn ein einzelner Kennwert, beispielsweise 
die Energiefreisetzungsrate, maximiert werden soll. 
Um Richtlinien für die Auswahl optimaler Nähkonfigurationen hinsichtlich bestmögli-
cher Laminateigenschaften in der Ebene und in Dickenrichtung abzuleiten, wurde, 
wie in Tabelle A 27, Anhang A 3 angegeben, der Einfluss des strukturellen Vernä-
hens auf unterschiedliche Kennwertkombinationen untersucht. Aufgrund der Ver-
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gleichbarkeit der HTA- und HTS-MAG-Laminate und identischer Nähkonfigurationen 
erfolgte eine Betrachtung aller experimenteller Ergebnisse. Dazu wurde für Ext, Eyt, 
Exc, Eyc, Gxy, Gyx, Rxt, Ryt, Rxc, Ryc, Rxy, Ryx, Rx, 30 J, Ry, 30 J, G1R, x und G1R, y jeweils eine 
Rangliste erstellt. Anschließend wurden aus den Platzierungen Mittelwerte entspre-
chend der in Tabelle A 27, Anhang A 3 betrachteten Kennwertkombinationen ge-
bildet. Um unabhängig von der Belastungs- bzw. Rissfortschrittsrichtung optimale 
Nähkonfigurationen, zu finden wurde zwischen K 1 und K 17 usw. gemittelt. Zur ge-
meinsamen Betrachtung von In-plane- und Out-of-plane-Eigenschaften erfolgte die 
Mittelwertbildung zunächst getrennt für beide Kennwertgruppen und anschließend 
mit der angegebenen Gewichtung. Zusätzlich ist in Tabelle A 27 für jede Laminatei-
genschaft bezogen auf die unvernähte Referenz der jeweils niedrigste experimentelle 
Wert für die Belastungs- oder Rissfortschrittsrichtung x und y aufgeführt. 
Durch die Verwendung von K 10, K 9 und K 2 können bestmögliche Scheibeneigen-
schaften erzielt werden, wohingegen K 6, K 8 und K 16 unbedingt vermieden werden 
sollten. Hier zeigt sich ein Dilemma, denn bei K 6, K 8 und K 16 wurden wiederum 
maximal gesteigerte CAI-Festigkeiten und Energiefreisetzungsraten ermittelt. Durch 
die Wahl von K 4, K 9, K 10, K 12 und K 15 kann bei gleicher Gewichtung ein Kom-
promiss zwischen moderater Abminderung der Scheibenkennwerte und wünschens-
werter Steigerung der Out-of-plane-Eigenschaften gefunden werden. Um beim 
Einsatz der Nähtechnik zur Herstellung von Preformen möglichst hohe In-plane-
Kennwerte (daher zweifache Wichtung), gleichzeitig aber auch eine Steigerung der 
CAI-Festigkeit und der Energiefreisetzungsrate zu erreichen, bieten sich wiederum 
K 2, K 9, und K 10 an. Sollen möglichst hohe CAI-Festigkeiten und G1R-Werte erzielt 
werden, so empfiehlt sich die Verwendung von K 4, K 8 und K 16. 
Die gegenläufigen Effekte der strukturellen z-Verstärkung werden auch bei der rech-
nerisch durchgeführten Parameterstudie zum In-plane- und Out-of-plane-Verhalten 
von [A1-B-A2]-HTA- und [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminaten deutlich. Für Garnfeinheiten, 
für die minimale Scheiben-Elastizitäts- und -Festigkeitskennwerte zu erwarten sind 
(102, 119 und 136 tex, NR = 0°, s = p = 3,30 mm), werden maximale CAI-Festigkeiten 
und Energiefreisetzungsraten abgeschätzt (vgl. Tabelle A 32, Tabelle A 36 und 
Tabelle A 37 Anhang A 4). Optimale Scheibeneigenschaften werden für Nähkonfigu-
rationen berechnet, für die lediglich eine Steigerung der Energiefreisetzungsrate von 
bis zu 41 % erwartet wird (NR = 0°, GF = 68 tex, s = 5,00 mm, p = 3,30 mm oder 
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NR = 0°, GF = 68 tex, s = 3,30 mm, p = 4,15 mm bzw. NR = 0°, GF = 51 tex, s = p = 
3,30 mm), wohingegen das maximale rechnerische Steigerungspotenzial bei 183 % 
liegt. Im Hinblick auf die Restdruckfestigkeit wird für diese Nähkonfigurationen eine 
Erhöhung um bis zu 15 % abgeschätzt, maximal wäre eine Steigerung in Höhe von 
16 % möglich. 
Die Ergebnisse der Berechnungen zeigen, dass das entwickelte FE-EZ-Modell die 
Abschätzung von Scheiben-Elastizitäts- und -Festigkeitskennwerten sowie die Simu-
lation des ebenen Spannungs-Dehnungs-Verhalten unvernähter und strukturell ver-
nähter MAG-Laminate unter Zug-, Druck- und Schubbelastung ermöglicht. Im Ver-
gleich zum experimentellen Ergebnis ergaben sich bei der FE-Rechnung über alle 
Konfigurationen gemittelte betragsmäßige Abweichungen in Höhe von weniger als 
9 % für Zug-, Druck- und Schubfestigkeit sowie Schubmodul. Da insbesondere bei 
den Festigkeitskennwerten vereinzelt aber auch Unterschiede bis zu 27 % zwischen 
Modell und Experiment festgestellt wurden, wurde der Einfluss der Streuungen von 
Fehlstellenfläche und -breite auf die Zug- und Schubfestigkeit untersucht. Dazu wur-
den die aus Schliffbilduntersuchungen gewonnenen Mittelwerte der beiden Größen 
(Tabelle A 8 und Tabelle A 9, Anhang A 1) jeweils um die einfache Standardabwei-
chung erniedrigt oder erhöht, um der Einheitszellenmodellierung eine minimale bzw. 
maximale Fehlstellenausprägung zugrunde zu legen. Zum Vergleich und zur Validie-
rung des analytischen Fehlstellenmodells erfolgte weiterhin die Implementierung der 
abgeschätzten Fehlstellenausbildung (Fläche und Breite) in die FE-EZ. Zur Verringe-
rung des Rechenaufwands wurden die Untersuchungen für den [A1-B-A2]-HTA-Auf-
bau mittels Plackett-Burman-Versuchsplan auf 12 Konfigurationen reduziert. Aus den 
bekannten Gründen genügte bei den [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminaten die Betrachtung 
von acht Nähkonfigurationen. 
Unter Zugrundelegung der minimalen Fehlstellenfläche und -breite (siehe Abb. 7.2 
und Abb. 7.3) ergab sich verglichen mit der mittleren Fehlstellengeometrie eine Erhö-
hung der Zug- sowie der Schubfestigkeit von im Mittel 4 %. Erwartungsgemäß wurde 
bei maximaler Fehlstellengeometrie eine reduzierte Zug- und Schubfestigkeit berech-
net, die im Mittel um bis zu 4 % niedriger als bei der Mittelwertgeometrie waren. Für 
maximale Fehlstellen wurden gleich hohe oder kleinere Festigkeiten als für minimale 
und gemittelte Geometrien mit Ausnahme der Schubfestigkeitskennwerte von K 13 
bzw. K 16 abgeschätzt. Dies bestätigt die Ergebnisse der Parameterstudie an der 
















Abb. 7.2: Einfluss der Fehlstellengeometrie auf die Scheiben-Zugfestigkeit unver-
















Abb. 7.3: Einfluss der Fehlstellengeometrie auf die Scheiben-Schubfestigkeit un-
vernähter und strukturell vernähter [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminate 
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UD-MAG-Einzelschicht, wo mit einem Anstieg von Fehlstellenfläche und -breite auch 
eine Kennwertreduktion zu verzeichnen war. 
Ein Vergleich der experimentellen Mittelwerte und Streuungen für Zug- und Schub-
festigkeit mit den Berechnungsergebnissen (Festigkeitsbereich der zwischen den Er-
gebnissen für minimale und maximale Fehlstellengeometrie liegt) zeigt bei 14 von 20 
Kennwerten eine Überschneidung beider Bereiche. Für die Konfigurationen, bei de-
nen relativ große Abweichungen zwischen FE-Modell (Fehlstellenmittelwerte) und 
Experiment ermittelt wurden (z. B. Zugfestigkeit bei K 6 und K 15), liegen die experi-
mentellen Ergebnisse allerdings dennoch außerhalb des Bereichs, der durch die mi-
nimale und maximale Fehlstellengeometrie begrenzt wird. Verantwortlich dafür 
könnte die Verwendung nicht repräsentativer Fehlstellengeometrien sein, da auf-
grund von vier Messwerten je Einzelschicht die statistische Sicherheit als niedrig ein-
zuschätzen ist. 
Die Implementierung der über das analytische Modell abgeschätzten Fehlstellenab-
messungen führte im Mittel zu einer 6-prozentigen Abweichung der FE-Berechnung 
im Vergleich zur experimentell ermittelten Zug- und Schubfestigkeit (vgl. Abb. 7.2 
und Abb. 7.3). Diese Abweichung liegt in der gleichen Größenordnung, wie die 
mittleren Unterschiede zwischen Experiment und FE-EZ-Modell unter Zugrundele-
gung der gemittelten Fehlstellengeometrie (vgl. auch Kapitel 6.1.1 und 6.1.3). Für die 
Mehrzahl der rechnerisch ermittelten Zug- und Schubfestigkeitskennwerte befinden 
sich die FE-Ergebnisse, die über die Implementierung des Fehlstellenmodells abge-
schätzt wurden, zwischen den Festigkeitskennwerten, die bei minimaler und maxima-
ler Abmessung der Fehlstelle berechnet wurden. Diese Ergebnisse bestätigen die 
Eignung des analytischen Modells zur Beschreibung der Fehlstellengeometrie inner-
halb der EZ-Modellierung. Die Implementierung der Mittelwerte für Fehlstellenfläche 
und -breite hat gegenüber dem analytischen Modell den Nachteil, dass das arithme-
tische Mittel mit niedriger statistischer Sicherheit berechnet wurde, dem Fehlstellen-
modell aber die Gesamtheit aller Messergebnisse zugrunde liegt und es somit statis-
tisch eine größere Sicherheit gegen fehlerbehaftete Werte (nicht repräsentative Fehl-
stellen, Ausreißer, Mess- und Auswertefehler) bietet. Aufgrund der sehr guten Über-
einstimmung zwischen experimentell ermittelter Zugfestigkeit und FE-Ergebnis (unter 
Zugrundelegung des Fehlstellenmodells) ist daher zu folgern, dass die Messwerte 
der Fehlstellengeometrie für K 6 fehlerbehaftet sein könnten. Bei K 15 hingegen ist 
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eher ein Fehler bei der experimentellen Bestimmung der Zugfestigkeit anzunehmen, 
da die unterschiedlichen FE-Berechnungsergebnisse auf ähnlichem Niveau liegen. 
Eine Alternative zur Abschätzung von Laminat-Steifigkeiten und -Festigkeiten bietet 
die Vorgehensweise über die Ermittlung der Kennwerte der strukturell vernähten UD-
Einzelschicht und deren anschließender Implementierung in Laminatanalysepro-
gramme. Diese Methode ermöglicht im Rahmen der Vorauslegung die Vorhersage 
konservativer Laminatkennwerte für eine Vielzahl von Verstärkungsfasern, textilen 
Faserarchitekturen und z-Verstärkungen (MAG-Herstellung, Preforming, strukturelles 
Nähen, Tufting, Z-Pinning), falls durch die Verstärkung ähnliche Fehlstellenkonfigura-
tionen, wie in Abb. 3.4 dargestellt, verursacht werden. Aus den im Rahmen der 
durchgeführten Arbeiten gemachten Erfahrungen ist es im Sinne einer verbesserten 
Übereinstimmung zwischen Experiment und Rechnung jedoch empfehlenswert, zur 
Kennwertabschätzung und zu einer detaillierteren Versagensanalyse strukturell ver-





 8 Zusammenfassung 
Um komplexe Faser-Kunststoff-Verbund-Bauteile wirtschaftlich herzustellen, bietet 
das Vernähen von trockenen Faserhalbzeugen im Vorfeld der Harzinjektion vielfäl-
tige Möglichkeiten. Insbesondere aber zum Einbringen lokaler Verstärkungen in La-
minatdickenrichtung kann strukturelles Nähen mit dem Ziel der Verbesserung 
mechanischer Out-of-plane-Eigenschaften (Impaktbeständigkeit und Schadensto-
leranz) angewendet werden. Allerdings können diese Verstärkungen das Elastizitäts- 
und Festigkeitsverhalten des Verbunds in der Laminatebene beeinflussen und dort 
zu Kennwertreduktionen führen. Für die Änderung der In-plane-Eigenschaften wer-
den in erster Linie Faserondulationen  im  Stichbereich  und  Reinharzgebiete,  die  
durch  das Nähgarn verursacht werden und wie Fehlstellen wirken, verantwortlich ge-
macht. 
Im Rahmen der vorliegenden Arbeit wurden [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminate (kohlen-
stofffaserverstärkte MAG-Laminate) strukturell vernäht, wobei die Nährichtung, Garn-
feinheit, Teilung und die Stichlänge variiert wurden, um deren Einfluss auf Scheiben-
Schubmodul und -festigkeit im Vergleich zum unverstärkten Laminat zu ermitteln und 
zu quantifizieren. Um die Potenziale des strukturellen Vernähens im Hinblick auf die 
Steigerung von Out-of-plane-Eigenschaften zu untersuchen, wurden an unvernähten 
und strukturell vernähten [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminaten die Restdruckfestigkeit nach 
Impaktbelastung (CAI-Festigkeit) und die scheinbare interlaminare Energiefreiset-
zungsrate unter Mode-1-Belastung ermittelt. Die experimentellen Untersuchungen 
wurden für zwei Belastungs- bzw. Rissfortschrittsrichtungen im Falle der Energiefrei-
setzungsrate durchgeführt. Die Auswertung der an strukturell vernähten Probekör-
pern gemessenen Ergebnisse ergab im Mittel einen um 7 % reduzierten Schubmodul 
sowie eine um 15 % abgeminderte Schubfestigkeit im Vergleich zum unvernähten 
Referenzlaminat. Bei geeigneter Wahl der Nähkonfiguration kann die Reduktion des 
Schubmoduls vermieden und günstigstenfalls sogar eine geringfügige Erhöhung er-
zielt werden. Die CAI-Festigkeit wurde in Belastungsrichtung x im Mittelt um 10 %, in 
y-Richtung um 37 % erhöht. Durch das Einbringen eines strukturellen Nähgarns in 
Dickenrichtung konnte ein erheblicher Anstieg der Energiefreisetzungsrate erreicht 
werden, der bei Rissfortschritt in x- und y-Richtung im Mittel 76 bzw. 183 % betrug. 
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Varianzanalysen ergaben, dass die Garnfeinheit teilweise in Wechselwirkung mit 
weiteren Einstellungen den größten Einfluss auf In-plane- und Out-of-plane-Eigen-
schaften (ausgenommen CAI-Festigkeit) hat, wobei dieser allerdings gegenläufig 
ausgeprägt ist. Ein Anstieg der Garnfeinheit beeinflusst die In-plane-Eigenschaften 
negativ, die Energiefreisetzungsrate hingegen positiv. Darüber hinaus konnte festge-
stellt werden, dass sich in beiden Prüf- bzw. Rissfortschrittsrichtungen unterschied-
lich hohe Abminderungen oder Steigerungen der untersuchten Kennwerte im Ver-
gleich zum unvernähten Laminat ergeben. Bei der Betrachtung aller Nähkonfigura-
tionen und Werkstoffkennwerte stellte sich heraus, dass durch die Wahl von K 10, 
K 4, K 9, K 12 und K 15 ein Kompromiss zwischen einer moderaten Absenkung der 
Scheibenkennwerte und einer wünschenswerten Steigerung der Out-of-plane-Eigen-
schaften gefunden werden kann. 
Aufgrund des Fehlens geeigneter rechnerischer Ansätze zur Abschätzung des In-
plane-Festigkeitsverhaltens von in Dickenrichtung verstärkten Laminaten wurde, ba-
sierend auf einem Finite-Elemente-Einheitszellen-Modell zur Berechnung von Schei-
ben-Elastizitätskennwerten [149], ein Programm zur Versagensvorhersage strukturell 
vernähter MAG-Laminate entwickelt. Das Programm beinhaltet Module zur Span-
nungs-, Verzerrungs-, Festigkeits- und Degradationsanalyse. In Abhängigkeit der je-
weiligen Nähkonfiguration können komplexe Einheitszellen mit Reinharzgebieten und 
Faserondulationsbereichen modelliert werden. Die iterative, kontinuumsmechanische 
und einzelschichtbasierte Versagensanalyse ermöglicht die Berechnung von Festig-
keitskennwerten unvernähter und strukturell vernähter MAG-Laminate unter Schei-
ben-Zug-, -Druck- und -Schubbelastung. Dabei kann sowohl das Schädigungsverhal-
ten als auch das ebene Spannungs-Dehnungs-Verhalten simuliert sowie thermisch 
bedingte Eigenspannungen und werkstoffliche Nichtlinearitäten berücksichtigt wer-
den. Zur Bewertung der Werkstoffanstrengung wurde für Faserbruch das Maximal-
spannungs-Kriterium, für Zwischenfaserbruch das Wirkebenenkriterium von Puck 
(dreidimensionaler Spannungszustand) und für Matrixbruch das Haupt-Normal-Span-
nungs-Kriterium implementiert. Das Nachversagensverhalten wurde über Steifigkeits-
degradation mit Hilfe eines für den dreidimensionalen Spannungszustand modifizier-
ten Chiu-Modells abgebildet. 
Die Validierung des FE-EZ-Modells erfolgte mit experimentellen Ergebnissen für den 
Modul, die Festigkeit und den Zwischenfaserbruch-Rissbildungsbeginn unter Schei-
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ben-Schubbelastung sowie für die Zug- und Druckfestigkeit vernähter und unvernäh-
ter [A1-(B/2)S-A2]-HTS-, [A1-B-A2]-HTA- bzw. [A1-(B/2)S-A2]2-HTA-Laminate. Für 
eine Vielzahl von Konfigurationen lag das rechnerische Ergebnis innerhalb des 
Streubereichs des Experiments. Die gute Übereinstimmung zwischen Berechnung 
und Versuch wird auch durch die mittlere Abweichung in Höhe von maximal 9 % der 
rechnerisch abgeschätzten Kennwerte (Schubmodul, Zug-, Druck- und Schubfes-
tigkeit) im Vergleich zum experimentellen Ergebnis verdeutlicht. Vereinzelt kam es 
allerdings auch zu Unterschieden von bis zu 27 %. Aus den im Rahmen der Arbeit 
gemachten Erfahrungen zeigte sich, dass die Berücksichtigung von thermisch 
bedingten Eigenspannungen und werkstofflichen Nichtlinearitäten für die betrachte-
ten Laminate und Werkstoffkennwerte nicht zu einer verbesserten Übereinstimmung 
zwischen FE-Simulation und Versuchsergebnis, aber zu einem um bis zu 20-fach 
höheren Rechenaufwand führt. Daher wurde bei den durchgeführten Versagensana-
lysen strukturell vernähter Laminate auf eine Berücksichtigung beider Effekte 
verzichtet. 
Wesentliche Eingangskenngrößen des FE-EZ-Modells sind Laminatdicke, Faservolu-
mengehalt sowie Fehlstellenbreite und -fläche in allen Einzellagen, die experimentell 
zu charakterisieren sind. Für die praktische Anwendung, für Parameterstudien oder 
den teilweisen Ersatz von Experimenten erscheint die detaillierte Erfassung dieser 
Größen für alle Parameterkonfigurationen aufgrund des hohen Zeitaufwands oder 
fehlender Daten ungeeignet. Daher wurden, basierend auf den vorliegenden Messer-
gebnissen, Modelle erarbeitet und weiterentwickelt, die realistische Abschätzungen 
über zu erwartende Fehlstellengeometrien, Volumengehalte und Laminatdicken 
liefern. Die Verifizierung der Modelle erfolgte durch den direkten Vergleich mit experi-
mentellen Ergebnissen sowie durch die Berechnung von Scheiben-Zug- und -Schub-
festigkeit mit Hilfe der EZ-Modellierung. Eine rechnerische Parameterstudie zur Ab-
leitung von Nähkonfigurationen mit bestmöglichen In-plane-Eigenschaften ergab, 
dass durch strukturelles Vernähen mit einem 68-tex-Garn bei einer Teilung von 
5,0 mm und einer Stichlänge von 3,3 mm in x-Richtung maximale Scheiben-Steifig-
keits- und -Festigkeitskennwerte erwartet werden können. Zur Abschätzung der Out-
of-plane-Eigenschaften der in der rechnerischen Parameterstudie untersuchten [A1-
(B/2)S-A2]-HTS-Laminate wurden empirische Modelle, basierend auf den Versuchs-
ergebnissen der CAI-Festigkeit und der Mode-1-Energiefreisetzungsrate abgeleitet. 
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Es zeigte sich, dass bei der Nähkonfiguration, für die bestmögliche Scheiben-Eigen-
schaften berechnet wurden, lediglich eine 9- bzw. 28-prozentige Verbesserung der 
Restdruckfestigkeit bzw. der Energiefreisetzungsrate erreicht werden kann. 
In der Vorauslegung bietet die Kennwertermittlung der strukturell vernähten UD-Ein-
zelschicht und deren anschließende Implementierung in ein Laminatanalysepro-
gramm eine Alternative zur EZ-Modellierung, um konservative Scheiben-Elastizitäts- 
und -Festigkeitskennwerte z-verstärkter Laminate mit beliebigem Schichtaufbau und 
Verstärkungsmuster abzuschätzen. Zur Kennwertabschätzung und detaillierteren 
Versagensanalyse von strukturell vernähten Laminaten sollte allerdings auf das FE-
EZ-Modell zurückgegriffen werden. 
Die erarbeiteten experimentellen Ergebnisse in Verbindung mit den entwickelten 
Modellen eröffnen die Möglichkeit, ohne aufwändige experimentelle Untersuchungen 
die Auswirkung vielfältiger Konfigurationen von Garnfeinheit, Stichlänge und Teilung 
auf In-plane- und Out-of-plane-Kennwerte strukturell vernähter Laminate abzuschät-
zen und in mechanischer Hinsicht vorteilhafte Nähkonfigurationen festzulegen. 
 
 
 Anhang A 
A 1 Experimentelle Charakterisierung von [A1-B-A2]-HTA-Zug- und [A1-
(B/2)S-A2]2-HTA-Druck-Laminaten 
Tabelle A 1: Spezifikationen der verwendeten HTA-Kohlenstofffaser-MAG [149] 



















Anzahl an Einzelschichten [1] 3 3 2 3 
Faserorientierung [°] +45/0/-45 0/90/0 0/90 -45/0/+45 
Flächengewicht [g/m²] 267/284/267 284/276/284 284/138 267/284/267 
Typ  Franse Trikot/ Franse 
Trikot/ 
Franse Franse 
Stichlänge [mm] 2,6 2,6 2,6 2,6 
MAG-
Nähbindung 
Teilung [mm] 5,1 5,1 5,1 5,1 
Typ  HTA HTA HTA HTA Kohlenstoff-
faserroving Filament-anzahl [x1.000] 12/12/12 12/6/12 12/12 12/12/12 
Typ  PES PES PES PES 
Feinheit [dtex] 76 76 48 76 MAG-
Nähfaden Flächen-
gewicht [g/m²] 6 12 4 6 
 
Tabelle A 2: Laminatdicke und Faservolumengehalt unvernähter und strukturell 
vernähter Zug- und Druck-MAG-Laminate [149] 









 [mm] [1] [mm] [1] 
unvx 2,71 0,52 4,80 0,56 
K 1 2,70 0,51 4,90 0,59 
K 2 2,80 0,51 4,90 0,59 
K 3 2,82 0,50 4,81 0,57 
K 4 2,83 0,50 4,81 0,57 
K 5 2,88 0,48 4,69 0,59 
K 6 2,94 0,48 4,78 0,59 
K 7 2,87 0,48 4,88 0,58 
K 8 2,96 0,48 4,89 0,58 
K 9 2,82 0,51 4,86 0,59 
K 10 2,79 0,51 4,74 0,59 
K 11 2,85 0,51 4,66 0,59 
K 12 2,82 0,51 4,70 0,59 
K 13 2,91 0,49 4,73 0,58 
K 14 2,95 0,49 4,76 0,58 
K 15 3,00 0,47 4,93 0,58 
K 16 3,00 0,47 4,78 0,58 
   (Fortsetzung nächste Seite) 
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Tabelle A 2 (Fortsetzung) 









 [mm] [1] [mm] [1] 
unvy 2,78 0,52 4,76 0,57 
K 17 2,90 0,50 4,75 0,58 
K 18 2,85 0,50 4,76 0,58 
K 19 2,89 0,50 4,80 0,58 
K 20 2,95 0,50 4,75 0,58 
K 21 2,90 0,50 4,85 0,57 
K 22 2,90 0,50 4,84 0,57 
K 23 2,94 0,48 4,69 0,58 
K 24 3,03 0,48 4,76 0,58 
K 25 2,69 0,53 4,80 0,58 
K 26 2,71 0,53 4,71 0,58 
K 27 2,79 0,51 4,71 0,59 
K 28 2,81 0,51 4,71 0,59 
K 29 2,85 0,50 4,76 0,59 
K 30 2,85 0,50 4,70 0,59 
K 31 3,01 0,47 4,79 0,57 
K 32 2,94 0,47 4,79 0,57 
unv unvernähtes Laminat (Index x, y gibt Belas-
tungsrichtung an) 
Tabelle A 3: Angaben zur Zug- und Druckprüfung unvernähter und strukturell ver-
nähter MAG-HTA-Laminate ([16], [148]) 
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Tabelle A 4: Zug-Elastizitätsmodul unvernähter und strukturell vernähter [A1-B-A2]-











 [1] [MPa] [%]  [1] [MPa] [%] 
unvx 6 71.472 ± 3.015 100 ± 4 unvy 5 29.139 ± 1.122 100 ± 4 
K 1 4 65.782 ± 2.086 92 ± 3 K 17 4 25.625 ± 1.479 88 ± 5 
K 2 4 63.903 ± 1.351 89 ± 2 K 18 4 27.713 ± 1.011 95 ± 4 
K 3 3 63.880 ± 1.983 89 ± 3 K 19 4 25.615 ± 1.618 88 ± 6 
K 4 4 66.174 ± 1.748 93 ± 2 K 20 3 24.897 ± 2.620 85 ± 9 
K 5 3 61.702 ± 1.398 86 ± 2 K 21 4 25.145 ± 1.112 86 ± 4 
K 6 4 61.501 ± 2.629 86 ± 4 K 22 4 25.740 ± 1.262 88 ± 4 
K 7 4 67.376 ± 1.608 94 ± 2 K 23 4 24.959 ± 1.347 86 ± 5 
K 8 4 61.761 ± 1.437 86 ± 2 K 24 3 20.695 ± 1.043 71 ± 4 
K 9 3 66.205 ± 2.962 93 ± 4 K 25 4 29.230 ± 1.147 100 ± 4 
K 10 4 68.707 ± 2.837 96 ± 4 K 26 4 30.271 ± 1.179 104 ± 4 
K 11 3 63.959 ± 2.058 90 ± 3 K 27 4 27.080 ± 1.102 93 ± 4 
K 12 4 68.080 ± 5.455 95 ± 8 K 28 4 26.313 ± 1.658 90 ± 6 
K 13 4 63.455 ± 3.316 89 ± 5 K 29 4 25.929 ± 1.061 89 ± 4 
K 14 4 54.624 ± 2.034 76 ± 3 K 30 3 24.244 ± 977 83 ± 3 
K 15 4 70.534 ± 7.338 99 ± 10 K 31 4 26.713 ± 1.090 98 ± 4 
K 16 4 60.771 ± 1.103 85 ± 2 K 32 4 25.929 ± 1.981 89 ± 7 
unv unvernähtes Laminat (Index x, y gibt Richtung der Zugbelastung an) 
n Anzahl gültiger Probekörper 
SA1⋅±x  Mittelwert ± einfache Standardabweichung 
 
Tabelle A 5: Zugfestigkeit unvernähter und strukturell vernähter [A1-B-A2]-HTA-La-
minate unter zügiger, einachsiger Zugbelastung [16] 
 n Zugfestigkeit relative 
Zugfestigkeit 
 n Zugfestigkeit relative 
Zugfestigkeit 
 [1] [MPa] [%]  [1] [MPa] [%] 
unvx 6 853 ± 24 100 ± 3 unvy 5 282 ± 12 100 ± 4 
K 1 4 788 ± 29 92 ± 4 K 17 4 278 ± 11 99 ± 4 
K 2 4 757 ± 38 89 ± 5 K 18 4 281 ± 5 100 ± 2 
K 3 4 838 ± 28 98 ± 3 K 19 4 279 ± 6 99 ± 2 
K 4 4 860 ± 30 101 ± 4 K 20 3 265 ± 9 94 ± 3 
K 5 3 742 ± 39 87 ± 5 K 21 4 225 ± 15 80 ± 5 
K 6 3 705 ± 22 83 ± 3 K 22 4 260 ± 6 92 ± 2 
K 7 4 733 ± 39 86 ± 5 K 23 4 243 ± 21 86 ± 8 
K 8 4 662 ± 39 78 ± 5 K 24 4 220 ± 16 78 ± 6 
K 9 4 786 ± 27 92 ± 3 K 25 4 289 ± 10 103 ± 4 
K 10 4 773 ± 19 91 ± 2 K 26 4 294 ± 5 104 ± 2 
K 11 4 764 ± 39 90 ± 5 K 27 4 282 ± 2 100 ± 1 
K 12 4 746 ± 44 87 ± 5 K 28 4 275 ± 15 97 ± 5 
K 13 2 735 ± 63 86 ± 7 K 29 4 268 ± 6 95 ± 2 
K 14 4 547 ± 92 64 ± 11 K 30 4 278 ± 16 99 ± 6 
K 15 4 645 ± 32 76 ± 4 K 31 4 268 ± 12 95 ± 4 
      (Fortsetzung nächste Seite)
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Tabelle A 5 (Fortsetzung) 
 n Zugfestigkeit relative 
Zugfestigkeit 
 n Zugfestigkeit relative 
Zugfestigkeit 
 [1] [MPa] [%]  [1] [MPa] [%] 
K 16 4 639 ± 29 75 ± 4 K 32 4 262 ± 12 93 ± 4 
unv unvernähtes Laminat (Index x, y gibt Richtung der Zugbelastung an) 
n Anzahl gültiger Probekörper 
SA1⋅±x  Mittelwert ± einfache Standardabweichung 
Tabelle A 6: Druck-Elastizitätsmodul unvernähter und strukturell vernähter [A1-(B/ 











 [1] [MPa] [%]  [1] [MPa] [%] 
unvx 7 64.599 ± 2541 100 ± 4 unvy 7 31.905 ± 1.291 100 ± 4 
K 1 4 61.724 ± 656 95 ± 1 K 17 4 34.570 ± 1.979 108 ± 6 
K 2 4 66.022 ± 4.080 102 ± 6 K 18 3 33.836 ± 4.720 106 ± 15 
K 3 3 62.597 ± 2.540 97 ± 4 K 19 4 30.907 ± 1.325 97 ± 4 
K 4 4 63.292 ± 3.055 98 ± 5 K 20 4 29.801 ± 2.780 93 ± 9 
K 5 4 78.541 ± 3.710 122 ± 6 K 21 4 29.215 ± 3.441 92 ± 11 
K 6 3 73.573 ± 5.553 114 ± 9 K 22 4 28.907 ± 3.873 91 ± 21 
K 7 4 65.218 ± 4.748 101 ± 7 K 23 3 28.397 ± 139 89 ± 0 
K 8 4 67.484 ± 3.016 105 ± 5 K 24 4 32.623 ± 2.167 102 ± 7 
K 9 4 72.305 ± 5.466 112 ± 9 K 25 4 30.835 ± 837 97 ± 3 
K 10 3 71.466 ± 1.348 111 ± 2 K 26 4 32.439 ± 1.262 102 ± 4 
K 11 3 65.806 ± 2.288 102 ± 4 K 27 3 28.646 ± 1.048 90 ± 3 
K 12 3 64.105 ± 5.834 99 ± 9 K 28 4 29.855 ± 2.075 94 ± 7 
K 13 4 60.369 ± 3.224 94 ± 5 K 29 2 30.413 ± 1.333 95 ± 4 
K 14 3 63.589 ± 3.161 98 ± 5 K 30 4 31.820 ± 1.233 100 ± 4 
K 15 4 67.207 ± 3.447 104 ± 5 K 31 4 31.969 ± 1.937 100 ± 6 
K 16 3 69.291 ± 2.385 107 ± 4 K 32 4 29.394 ± 1.611 92 ± 5 
unv unvernähtes Laminat (Index x, y gibt Richtung der Druckbelastung an) 
n Anzahl gültiger Probekörper  
SA1⋅±x  Mittelwert ± einfache Standardabweichung 
Tabelle A 7: Druckfestigkeit unvernähter und strukturell vernähter [A1-(B/2)S-A2]2-
HTA-Laminate unter zügiger, einachsiger Druckbelastung [16] 
 n Druckfestigkeit relative 
Druckfestigkeit 
 n Druckfestigkeit relative  
Druckfestigkeit 
 [1] [MPa] [%]  [1] [MPa] [%] 
unvx 7 785 ± 42 100 ± 5 unvy 7 346 ± 14 100 ± 4 
K 1 4 727 ± 12 93 ± 2 K 17 4 388 ± 17 112 ± 5 
K 2 4 763 ± 31 97 ± 4 K 18 3 394 ± 27 114 ± 8 
K 3 4 712 ± 53 91 ± 7 K 19 4 359 ± 18 104 ± 5 
K 4 4 691 ± 25 88 ± 3 K 20 4 380 ± 13 110 ± 4 
K 5 4 589 ± 71 75 ± 9 K 21 4 294 ± 29 85 ± 8 
      (Fortsetzung nächste Seite)
A 1  Charakterisierung von [A1-B-A2]- und [A1-(B/2)S-A2]2-HTA-Laminaten 139 
 
Tabelle A 7 (Fortsetzung) 
 n Druckfestigkeit relative 
Druckfestigkeit 
 n Druckfestigkeit relative  
Druckfestigkeit 
 [1] [MPa] [%]  [1] [MPa] [%] 
K 6 4 592 ± 48 75 ± 6 K 22 4 287 ± 13 83 ± 4 
K 7 4 586 ± 86 75 ± 11 K 23 4 310 ± 20 90 ± 6 
K 8 4 630 ± 100 80 ± 13 K 24 4 321 ± 23 93 ± 7 
K 9 4 630 ± 76 80 ± 10 K 25 4 355 ± 29 103 ± 8 
K 10 3 725 ± 43 92 ± 6 K 26 4 355 ± 21 102 ± 6 
K 11 3 623 ± 26 79 ± 3 K 27 3 318 ± 2 92 ± 1 
K 12 4 581 ± 25 74 ± 3 K 28 3 350 ± 5 101 ± 1, 
K 13 4 580 ± 67 74 ± 9 K 29 2 332 ± 43 96 ± 13 
K 14 3 543 ± 16 69 ± 2 K 30 4 364 ± 41 105 ± 12 
K 15 4 599 ± 41 76 ± 5 K 31 4 297 ± 48 86 ± 14 
K 16 3 542 ± 65 69 ± 8 K 32 4 297 ± 54 86 ± 16 
unv unvernähtes Laminat (Index x, y gibt Richtung der Druckbelastung an) 
n Anzahl gültiger Probekörper  
SA1⋅±x  Mittelwert ± einfache Standardabweichung 
 
 
 Tabelle A 8: Mittelwert und Standardabweichung ( SA1⋅±x ) der aus Schliffbilduntersuchungen gemessenen Fehlstellenflächen 



















[1]; [°] [mm] [mm2] [mm] [mm2] [mm] [mm2] [mm] [mm2] 
Parameterkonfiguration  
K 1, K 17 K 2, K 18 K 3, K 19 K 4, K 20 
1; +45 0,88 ± 0,33 2,91 ± 1,63 1,20 ± 0,05 4,05 ± 0,74 0,65 ± 0,19 1,57 ± 0,56 1,09 ± 0,08 3,69 ± 0,78 
2; 0 0,48 ± 0,12 1,26 ± 0,31 0,40 ± 0,07 1,14 ± 0,41 0,37 ± 0,03 0,79 ± 0,08 0,31 ± 0,02 0,63 ± 0,09 
3; -45 0,63 ± 0,29 1,51 ± 0,99 0,58 ± 0,25 1,64 ± 1,04 0,38 ± 0,06 0,85 ± 0,18 0,53 ± 0,19 1,54 ± 0,71 
4; 0 0,35 ± 0,04 0,94 ± 0,06 0,64 ± 0,34 1,22 ± 0,34 0,36 ± 0,02 0,75 ± 0,14 0,36 ± 0,14 1,08 ± 0,71 
5; 90 0,66 ± 0,18 1,74 ± 0,83 0,71 ± 0,32 0,59 ± 0,10 0,47 ± 0,12 0,92 ± 0,24 0,50 ± 0,09 1,00 ± 0,19 
6; 0 0,47 ± 0,22 1,07 ± 0,54 1,13 ± 0,68 1,67 ± 0,10 0,40 ± 0,06 0,88 ± 0,27 0,62 ± 0,32 1,15 ± 0,59 
7; -45 0,73 ± 0,16 2,30 ± 0,40 0,70 ± 0,17 1,95 ± 0,47 0,65 ± 0,11 1,72 ± 0,35 0,73 ± 0,05 2,00 ± 0,22 
8; 0 0,65 ± 0,13 2,10 ± 0,54 0,74 ± 0,23 2,28 ± 0,78 0,68 ± 0,10 1,82 ± 0,31 0,66 ± 0,05 2,00 ± 0,26 
9; +45 1,01 ± 0,15 2,65 ± 0,45 1,45 ± 0,08 4,21 ± 0,83 0,98 ± 0,19 2,86 ± 0,97 1,35 ± 0,17 3,12 ± 0,80 
Parameterkonfiguration  
K 5, K 21 K 6, K 22 K 7, K 23 K 8, K 24 
1; +45 2,35 ± 0,24 7,55 ± 0,51 2,41 ± 0,52 5,48 ± 1,22 2,11 ± 0,54 4,72 ± 1,24 1,60 ± 0,18 3,44 ± 0,47 
2; 0 0,74 ± 0,09 2,50 ± 0,33 2,35 ± 0,11 4,18 ± 0,67 0,68 ± 0,05 1,63 ± 0,21 0,78 ± 0,04 1,84 ± 0,45 
3; -45 1,20 ± 0,13 3,28 ± 0,36 1,11 ± 0,20 2,85 ± 0,76 1,53 ± 0,14 4,09 ± 0,62 1,15 ± 0,25 2,48 ± 0,75 
4; 0 1,21 ± 0,31 3,06 ± 0,61 0,80 ± 0,04 1,85 ± 0,30 0,85 ± 0,20 1,93 ± 0,44 0,74 ± 0,07 1,69 ± 0,31 
5; 90 1,04 ± 0,12 2,54 ± 0,41 1,09 ± 0,10 2,57 ± 0,38 1,24 ± 0,09 2,91 ± 0,39 1,07 ± 0,16 2,22 ± 0,37 
6; 0 1,15 ± 0,42 3,30 ± 0,35 2,07 ± 0,17 5,95 ± 0,39 0,89 ± 0,15 2,84 ± 0,64 0,92 ± 0,14 2,36 ± 0,53 
7; -45 1,38 ± 0,14 4,91 ± 0,96 1,31 ± 0,12 3,41 ± 0,40 1,26 ± 0,05 3,39 ± 0,11 1,14 ± 0,10 2,64 ± 0,21 
8; 0 1,22 ± 0,11 6,12 ± 0,53 2,35 ± 0,11 7,02 ± 0,52 1,02 ± 0,08 4,78 ± 1,22 1,90 ± 0,13 5,51 ± 0,33 
9; +45 2,02 ± 0,62 5,44 ± 2,15 1,95 ± 0,24 6,11 ± 1,01 2,55 ± 0,05 7,90 ± 1,03 1,92 ± 0,40 4,34 ± 1,03 




























[1]; [°] [mm] [mm2] [mm] [mm2] [mm] [mm2] [mm] [mm2] 
Parameterkonfiguration  
K 9, K 25 K 10, K 26 K 11, K 27 K 12, K 28 
1; +45 0,76 ± 0,05 2,14 ± 0,25 0,56 ± 0,10 1,35 ± 0,38 0,87 ± 0,22 2,55 ± 0,76 1,01 ± 0,09 1,01 ± 0,08 
2; 0 0,71 ± 0,08 1,49 ± 0,12 0,54 ± 0,11 1,42 ± 0,36 0,92 ± 0,09 1,83 ± 0,33 0,86 ± 0,10 1,99 ± 0,36 
3; -45 0,47 ± 0,13 0,94 ± 0,16 0,39 ± 0,09 0,70 ± 0,06 0,54 ± 0,06 1,15 ± 0,17 0,47 ± 0,08 0,90 ± 0,14 
4; 0 0,96 ± 0,23 1,87 ± 1,02 0,33 ± 0,04 0,67 ± 0,17 0,54 ± 0,12 1,35 ± 0,25 0,44 ± 0,03 0,85 ± 0,12 
5; 90 0,63 ± 0,12 1,41 ± 0,19 0,41 ± 0,12 0,85 ± 0,21 0,87 ± 0,08 2,50 ± 0,34 0,74 ± 0,20 1,47 ± 0,47 
6; 0 0,45 ± 0,10 1,13 ± 0,33 0,58 ± 0,42 1,06 ± 0,49 0,63 ± 0,29 1,36 ± 0,56 0,38 ± 0,03 0,85 ± 0,13 
7; -45 0,58 ± 0,12 1,65 ± 0,34 0,55 ± 0,24 1,46 ± 1,43 0,62 ± 0,04 1,65 ± 0,23 0,64 ± 0,03 1,42 ± 0,15 
8; 0 0,55 ± 0,03 1,45 ± 0,18 0,41 ± 0,12 1,01 ± 0,34 0,97 ± 0,05 3,23 ± 0,99 0,46 ± 0,05 1,00 ± 0,11 
9; +45 0,77 ± 0,23 2,81 ± 1,36 0,78 ± 0,02 2,67 ± 0,29 0,99 ± 0,09 3,15 ± 0,52 0,84 ± 0,03 2,22 ± 0,32 
Parameterkonfiguration  
K 13, K 29 K 14, K 30 K 15, K 31 K 16, K 32 
1; +45 1,59 ± 0,23 5,18 ± 0,75 1,55 ± 0,3 4,72 ± 1,12 2,05 ± 0,13 6,11 ± 0,50 1,58 ± 0,19 4,32 ± 0,72 
2; 0 1,30 ± 0,27 3,66 ± 1,17 1,06 ± 0,04 2,64 ± 0,17 1,21 ± 0,03 3,12 ± 0,27 1,03 ± 0,10 2,38 ± 0,33 
3; -45 0,86 ± 0,17 2,09 ± 0,30 0,65 ± 0,07 1,36 ± 0,09 0,72 ± 0,04 1,58 ± 0,16 0,62 ± 0,07 1,21 ± 0,23 
4; 0 0,80 ± 0,09 2,00 ± 0,33 0,64 ± 0,06 1,68 ± 0,46 0,93 ± 0,08 2,57 ± 0,36 0,63 ± 0,09 1,36 ± 0,17 
5; 90 1,00 ± 0,12 2,15 ± 0,56 0,93 ± 0,01 1,91 ± 0,21 1,00 ± 0,04 2,09 ± 0,30 0,98 ± 0,05 1,87 ± 0,11 
6; 0 0,84 ± 0,05 2,31 ± 0,19 0,63 ± 0,04 1,42 ± 0,10 0,94 ± 0,09 2,11 ± 0,31 0,56 ± 0,09 1,05 ± 0,14 
7; -45 0,94 ± 0,10 2,64 ± 0,46 0,87 ± 0,02 1,97 ± 0,19 0,89 ± 0,03 2,02 ± 0,18 0,85 ± 0,03 1,82 ± 0,12 
8; 0 1,10 ± 0,15 3,15 ± 0,52 0,90 ± 0,12 1,70 ± 0,14 1,07 ± 0,20 2,36 ± 0,53 0,65 ± 0,08 1,36 ± 0,22 
9; +45 1,58 ± 0,14 4,87 ± 0,38 1,39 ± 0,13 4,04 ± 0,68 1,56 ± 0,09 4,64 ± 0,31 1,07 ± 0,10 2,59 ± 0,06 
A













 Tabelle A 9: Mittelwert und Standardabweichung ( SA1⋅±x ) der aus Schliffbilduntersuchungen gemessenen Fehlstellenflächen 



















[1]; [°] [mm] [mm2] [mm] [mm2] [mm] [mm2] [mm] [mm2] 
Parameterkonfiguration  
K 1, K 17 K 2, K 18 K 3, K 19 K 4, K 20 
1; +45 1,74 ± 0,29 4,69 ± 0,67 1,47 ± 0,25 3,97 ± 0,98 2,41 ± 0,29 5,73 ± 1,38 1,30 ± 0,12 0,61 ± 0,08 
2; 0 0,68 ± 0,07 1,94 ± 0,25 0,63 ± 0,09 1,93 ± 0,18 0,47 ± 0,03 1,10 ± 0,09 0,42 ± 0,02 1,01 ± 0,08 
3; -45 0,99 ± 0,01 2,96 ± 0,19 0,74 ± 0,10 2,02 ± 0,40 1,09 ± 0,17 2,47 ± 0,58 0,77 ± 0,07 1,76 ± 0,31 
4; 0 0,66 ± 0,07 1,80 ± 0,33 0,66 ± 0,07 1,64 ± 0,19 0,45 ± 0,14 1,24 ± 0,49 0,42 ± 0,08 0,93 ± 0,22 
5; 90 0,61 ± 0,14 1,55 ± 0,64 0,57 ± 0,17 1,49 ± 0,53 0,81 ± 0,11 1,44 ± 0,48 0,64 ± 0,04 1,57 ± 0,19 
6; 0 0,51 ± 0,12 1,47 ± 0,45 0,52 ± 0,11 1,34 ± 0,31 0,30 ± 0,02 0,71 ± 0,13 0,31 ± 0,01 0,52 ± 0,05 
7; -45 0,33 ± 0,02 0,74 ± 0,12 0,41 ± 0,19 0,72 ± 0,23 0,52 ± 0,05 1,20 ± 0,11 0,39 ± 0,04 0,73 ± 0,05 
8; 0 0,35 ± 0,03 0,98± 0,26 0,36 ± 0,02 0,89 ± 0,15 0,33 ± 0,01 0,59 ± 0,13 0,39 ± 0,04 0,84 ± 0,18 
9; +45 0,54 ± 0,09 1,16 ± 0,39 0,39 ± 0,07 0,90 ± 0,24 0,48 ± 0,10 0,93 ± 0,12 0,34 ± 0,01 0,65 ± 0,04 
10; +45 0,54 ± 0,09 1,16 ± 0,39 0,39 ± 0,07 0,90 ± 0,24 0,48 ± 0,10 0,93 ± 0,12 0,34 ± 0,01 0,65 ± 0,04 
11; 0 0,46 ± 0,16 1,22 ± 0,90 0,37 ± 0,02 0,85 ± 0,05 0,47 ± 0,05 0,94 ± 0,10 0,38 ± 0,04 0,76 ± 0,07 
12; -45 0,44 ± 0,07 1,37 ± 0,33 0,34 ± 0,03 0,81 ± 0,11 0,43 ± 0,08 0,79 ± 0,11 0,28 ± 0,03 0,49 ± 0,11 
13; 0 0,40 ± 0,07 1,24 ± 0,32 0,37 ± 0,04 0,98 ± 0,14 0,46 ± 0,10 0,92 ± 0,25 0,38 ± 0,02 0,86 ± 0,08 
14; 90 0,54 ± 0,08 1,46 ± 0,36 0,65 ± 0,17 1,68 ± 0,14 0,90 ±    - 2,36 ± 0,18 0,37 ± 0,04 0,77 ± 0,18 
15; 0 1,59 ± 0,14 1,80 ± 0,33 0,51 ± 0,09 1,36 ± 0,11 0,49 ± 0,09 1,03 ± 0,30 0,55 ± 0,05 1,32 ± 0,25 
16; -45 0,68 ± 0,16 1,85 ± 0,51 0,74 ± 0,10 2,02 ± 0,40 1,00 ± 0,13 2,41 ± 0,55 0,41 ± 0,04 0,83 ± 0,19 
17; 0 0,37 ± 0,01 1,08 ± 0,09 0,46 ± 0,06 1,17 ± 0,24 0,57 ± 0,09 1,16 ± 0,04 0,57 ± 0,05 1,29 ± 0,33 
18; +45 1,31 ± 0,26 4,53 ± 0,71 1,43 ± 0,30 4,41 ± 1,42 1,98 ± 0,23 5,51 ± 0,69 1,03 ± 0,25 2,24 ± 0,68 


























[1]; [°] [mm] [mm2] [mm] [mm2] [mm] [mm2] [mm] [mm2] 
Parameterkonfiguration  
K 5, K 21 K 6, K 22 K 7, K 23 K 8, K 24 
1; +45 1,72 ± 0,30 5,53 ± 0,96 1,65 ± 0,17 6,32 ± 0,95 1,22 ± 0,25 2,95 ± 0,75 1,14 ± 0,16 2,50 ± 0,68 
2; 0 0,45 ± 0,10 1,21 ± 0,12 0,47 ± 0,04 1,42 ± 0,21 0,41 ± 0,01 0,86 ± 0,18 0,43 ± 0,07 0,92 ± 0,15 
3; -45 1,18 ± 0,13 4,05 ± 0,64 1,11 ± 0,04 3,15 ± 0,13 0,90 ± 0,05 2,14 ± 0,17 0,74 ± 0,06 1,70 ± 0,35 
4; 0 0,55 ± 0,06 1,60 ± 0,15 0,57 ± 0,04 1,66 ± 0,17 0,44 ± 0,04 1,08 ± 0,08 0,47 ± 0,06 0,96 ± 0,15 
5; 90 1,18 ± 0,03 3,23 ± 0,53 1,12 ± 0,07 2,81 ± 0,17 0,89 ± 0,16 2,30 ± 0,59 0,95 ± 0,14 2,04 ± 0,39 
6; 0 0,45 ± 0,02 1,45 ± 0,20 0,90 ± 0,28 1,45 ± 0,10 0,43 ± 0,09 0,92 ± 0,27 0,64 ± 0,11 1,59 ± 0,24 
7; -45 0,67 ± 0,08 1,97 ± 0,18 0,59 ± 0,02 1,81 ± 0,23 0,75 ± 0,04 1,64 ± 0,18 0,55 ± 0,05 1,31 ± 0,20 
8; 0 0,58 ± 0,10 1,74 ± 0,31 0,42 ± 0,04 1,21 ± 0,10 0,45 ± 0,03 1,11 ± 0,51 0,47 ± 0,08 1,02 ± 0,17 
9; +45 0,67 ± 0,05 1,76 ± 0,25 0,60 ± 0,15 1,64 ± 0,52 0,70 ± 0,01 1,39 ± 0,13 0,54 ± 0,08 1,13 ± 0,37 
10; +45 0,67 ± 0,05 1,76 ± 0,25 0,60 ± 0,15 1,64 ± 0,52 0,70 ± 0,01 1,39 ± 0,13 0,54 ± 0,08 1,13 ± 0,37 
11; 0 0,70 ± 0,08 2,20 ± 0,37 0,76 ± 0,08 2,03 ± 0,45 0,68 ± 0,02 2,27 ± 0,16 0,35 ± 0,03 0,71 ± 0,14 
12; -45 0,56 ± 0,10 1,63 ± 0,28 0,80 ± 0,21 2,60 ± 0,92 0,49 ± 0,05 1,09 ± 0,24 0,50 ± 0,04 1,25 ± 0,09 
13; 0 0,50 ± 0,08 1,59 ± 0,28 0,73 ± 0,04 2,29 ± 0,40 0,49 ± 0,04 1,26 ± 0,15 0,52 ± 0,04 1,20 ± 0,15 
14; 90 1,08 ± 0,08 3,01 ± 0,47 1,11 ± 0,13 2,95 ± 0,58 1,23 ± 0,11 3,41 ± 0,29 0,88 ± 0,25 1,80 ± 0,60 
15; 0 0,53 ± 0,05 1,84 ± 0,20 0,46 ± 0,20 1,30 ± 0,78 0,47 ± 0,03 1,49 ± 0,14 0,53 ± 0,04 1,16 ± 0,18 
16; -45 1,04 ± 0,09 3,30 ± 0,65 1,18 ± 0,06 3,47 ± 0,35 0,85 ± 0,07 2,03 ± 0,25 0,71 ± 0,11 2,04 ± 0,49 
17; 0 0,51 ± 0,03 1,51 ± 0,11 0,42 ± 0,05 1,13 ± 0,17 0,54 ± 0,14 1,50 ± 0,43 0,37 ± 0,05 0,92 ± 0,11 
18; +45 1,75 ± 0,22 4,35 ± 0,38 1,60 ± 0,19 4,96 ± 0,73 1,66 ± 0,10 5,04 ± 0,30 1,30 ± 0,28 3,76 ± 1,13 
       (Fortsetzung nächste Seite) 
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[1]; [°] [mm] [mm2] [mm] [mm2] [mm] [mm2] [mm] [mm2] 
Parameterkonfiguration  
K 9, K 25 K 10, K 26 K 11, K 27 K 12, K 28 
1; +45 1,11 ±   - 3,77 ± 0,43 0,95 ± 0,15 2,18 ± 0,16 0,70 ± 0,09 1,86 ± 0,32 0,44 ± 0,09 0,95 ± 0,19 
2; 0 1,30 ± 0,11 3,86 ± 0,53 0,37 ± 0,03 0,83 ± 0,10 0,57 ± 0,06 1,40 ± 0,29 0,50 ± 0,03 1,30 ± 0,08 
3; -45 0,90 ± 0,14 2,42 ± 0,34 0,52 ± 0,03 1,11 ± 0,17 0,56 ± 0,08 1,20 ± 0,29 0,42 ± 0,05 0,77 ± 0,11 
4; 0 0,79 ± 0,22 2,27 ± 0,80 0,33 ± 0,03 0,83 ± 0,18 0,84 ± 0,38 1,83 ± 0,94 0,31 ± 0,03 0,67 ± 0,09 
5; 90 0,58 ± 0,12 1,20 ± 0,29 0,65 ± 0,03 1,40 ± 0,22 0,43 ± 0,03 1,02 ± 0,11 0,49 ± 0,01 1,16 ± 0,06 
6; 0 0,41 ± 0,10 0,99 ± 0,24 0,31 ± 0,02 0,64 ± 0,03 0,71 ± 0,52 1,08 ± 0,32 0,33 ± 0,01 0,63 ± 0,11 
7; -45 0,50 ± 0,11 1,06 ± 0,32 0,39 ± 0,04 0,68 ± 0,14 0,38 ± 0,02 0,87 ± 0,07 0,34 ± 0,03 0,65 ± 0,11 
8; 0 0,36 ± 0,06 0,78 ± 0,26 0,30 ± 0,03 0,53 ± 0,08 0,29 ± 0,03 0,71 ± 0,13 0,29 ± 0,02 0,59 ± 0,08 
9; +45 0,30 ± 0,04 0,62 ± 0,09 0,31 ± 0,03 0,67 ± 0,07 0,27 ± 0,03 0,62 ± 0,12 0,28 ± 0,03 0,54 ± 0,09 
10; +45 0,30 ± 0,04 0,62 ± 0,09 0,31 ± 0,03 0,67 ± 0,07 0,27 ± 0,03 0,62 ± 0,12 0,28 ± 0,03 0,54 ± 0,09 
11; 0 0,39 ± 0,03 1,07 ± 0,23 0,49 ± 0,03 1,31 ± 0,14 0,33 ± 0,04 0,82 ± 0,13 0,28 ± 0,04 0,57 ± 0,16 
12; -45 0,46 ± 0,01 1,21 ± 0,15 0,39 ± 0,03 1,03 ± 0,10 0,60 ± 0,08 1,37 ± 0,19 0,38 ± 0,04 0,71 ± 0,04 
13; 0 0,42 ± 0,05 1,04 ± 0,12 0,35 ± 0,04 0,94 ± 0,18 0,46 ± 0,07 1,08 ± 0,20 0,35 ± 0,04 0,94 ± 0,22 
14; 90 0,48 ± 0,03 1,11 ± 0,16 0,56 ± 0,16 1,24 ± 0,42 0,72 ± 0,07 1,89 ± 0,25 0,57 ± 0,05 1,17 ± 0,13 
15; 0 0,38 ± 0,05 0,80 ± 0,20 0,52 ± 0,10 1,48 ± 0,41 0,88 ± 0,22 1,95 ± 0,31 0,47 ± 0,10 1,13 ± 0,33 
16; -45 0,68 ± 0,08 1,67 ± 0,52 0,43 ± 0,05 0,76 ± 0,06 0,73 ± 0,14 1,78 ± 0,53 0,68 ± 0,16 1,45 ± 0,40 
17; 0 1,05 ± 0,21 3,11 ± 0,71 0,83 ± 0,10 2,08 ± 0,23 0,77 ± 0,08 1,73 ± 0,11 0,68 ± 0,16 1,68 ± 0,52 
18; +45 1,51 ± 0,35 5,56 ± 1,72 0,92 ± 0,13 2,37 ± 0,55 0,70 ± 0,08 1,80 ± 0,28 0,63 ± 0,09 1,69 ± 0,34 


























[1]; [°] [mm] [mm2] [mm] [mm2] [mm] [mm2] [mm] [mm2] 
Parameterkonfiguration  
K 13, K 29 K 14, K 30 K 15, K 31 K 16, K 32 
1; +45 1,43 ± 0,10 4,59 ± 0,55 1,17 ± 0,07 3,27 ± 0,41 1,59 ± 0,45 4,70 ± 1,82 1,10 ± 0,24 2,92 ± 0,69 
2; 0 1,30 ± 0,13 3,53 ± 0,39 0,88 ± 0,13 1,98 ± 0,39 0,90 ± 0,12 2,20 ± 0,49 0,70 ± 0,08 1,26 ± 0,20 
3; -45 0,82 ± 0,02 1,47 ± 0,19 0,68 ± 0,06 1,52 ± 0,13 0,74 ± 0,14 1,69 ± 0,43 0,71 ± 0,04 1,49 ± 0,16 
4; 0 0,74 ± 0,15 1,66 ± 0,32 0,66 ± 0,05 1,39 ± 0,14 0,56 ± 0,09 1,15 ± 0,33 0,63 ± 0,07 1,11 ± 0,19 
5; 90 0,74 ± 0,17 1,94 ± 1,44 0,55 ± 0,05 1,43 ± 0,36 0,61 ± 0,11 1,26 ± 0,18 0,58 ± 0,05 1,13 ± 0,05 
6; 0 0,62 ± 0,03 1,53 ± 0,13 0,61 ± 0,08 1,43 ± 0,32 0,48 ± 0,03 1,01 ± 0,12 0,56 ± 0,03 1,22 ± 0,06 
7; -45 0,69 ± 0,08 1,78 ± 0,25 0,66 ± 0,07 1,40 ± 0,21 0,55 ± 0,03 1,32 ± 0,28 0,70 ± 0,06 1,41 ± 0,29 
8; 0 0,63 ± 0,05 1,50 ± 0,23 0,55 ± 0,06 1,21 ± 0,28 0,51 ± 0,08 1,16 ± 0,25 0,65 ± 0,05 1,24 ± 0,33 
9; +45 0,54 ± 0,04 1,15 ± 0,21 0,63 ± 0,03 1,43 ± 0,36 0,55 ± 0,14 1,45 ± 0,67 0,61 ± 0,15 1,00 ± 0,25 
10; +45 0,54 ± 0,04 1,15 ± 0,21 0,63 ± 0,03 1,43 ± 0,36 0,55 ± 0,14 1,45 ± 0,67 0,61 ± 0,15 1,00 ± 0,25 
11; 0 0,66 ± 0,03 1,57 ± 0,30 0,58 ± 0,07 1,17 ± 0,22 0,51 ± 0,02 1,14 ± 0,45 0,47 ± 0,08 0,80 ± 0,24 
12; -45 0,69 ± 0,06 1,86 ± 0,26 0,67 ± 0,03 1,38 ± 0,71 0,65 ± 0,21 1,88 ± 0,75 0,42 ± 0,13 0,56 ± 0,10 
13; 0 0,61 ± 0,10 1,56 ± 0,29 0,61 ± 0,11 1,41 ± 0,45 0,51 ± 0,04 0,99 ± 0,35 0,48 ± 0,07 0,79 ± 0,18 
14; 90 0,59 ± 0,04 1,15 ± 0,35 0,51 ± 0,09 0,95 ± 0,18 0,58 ± 0,05 1,21 ± 0,25 0,53 ± 0,05 1,08 ± 0,26 
15; 0 0,78 ± 0,10 2,00 ± 0,33 0,63 ± 0,07 1,38 ± 0,19 0,64 ± 0,24 1,53 ± 0,82 0,51 ± 0,03 0,82 ± 0,08 
16; -45 0,79 ± 0,25 1,77 ± 0,70 0,57 ± 0,11 1,20 ± 0,31 0,74 ± 0,14 1,69 ± 0,43 0,52 ± 0,06 0,94 ± 0,08 
17; 0 1,21 ± 0,08 3,37 ± 0,58 0,86 ± 0,09 2,03 ± 0,32 0,90 ± 0,12 2,20 ± 0,49 0,84 ± 0,06 1,71 ± 0,29 
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Tabelle A 10: Koeffizienten der [ABD]-Steifigkeitsmatrix in Abhängigkeit der Einheits-
verzerrungen in der Elementmittelebene und resultierende Schnittkräf-
te/-momente (FE-Bilder zeigen die Absolutwerte des resultierenden, 
räumlichen Verschiebungsvektors [149]) 
Scheibenverzerrung in Elementmittelebene Plattenwölbung in Elementmittelebene 
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148  Anhang A 
Tabelle A 11: An Einheitszellenflächen entsprechend den Einheitsverzerrungslastfäl-
len aufgebrachte Verschiebungen ux, uy und uz (Referenz-Koordinaten-
system cs, Länge l und Fläche s, siehe Abb. 4.11, [149]) 
Lastfall KOS Fläche/  Koordinate 
Verschiebungsrandbedingungen an  
Einheitszellenflächen 
s1, s2, s3, s4 ( ) xxu xx ⋅ε= , ( ) 0=yuy  εxo = 1 %, εyo = γxyo = κxo
= κyo = κxyo 
= 0 
cs1 
x = y = z = 0 ( ) 0=x, y, zuz  
s1, s2, s3, s4 ( ) yyu yy ⋅ε= , ( ) 0=xux  εyo = 1 %, εxo = γxyo = κxo
= κyo = κxyo 
= 0 
cs2 
x = y = z = 0 ( ) 0=x, y, zuz  





tan xyy,x x,yx,yu  
γxyo = 1 %, 
εxo = εyo = κxo
= κyo = κxyo 
= 0 
cs3 
x = y = z = 0 ( ) 0=x, y, zuz  













κxo = 1 %, 
εxo = εyo = γxyo 
= κyo = κxyo 
= 0 
cs3 
z = 0 ∧ y = ± 
2
xl  ( ) 0=y, zuz  














κyo = 1 % 
εxo = εyo = γxyo 
= κxo = κxyo 
= 0 
cs3 
z = 0 ∧ x = ± 
2
yl  ( ) 0=x, zuz  
s1, s2, s3, s4 








































































x = z = 0 ∧ y = ± 
2
xl ( ) 0=x, y, zuy  
x = z = 0 ∧ x = ± 
2
yl ( ) 0=x, y, zux  
κxyo = 1 %, 
εxo = εyo = γxyo 

















xx, z arccosarccosα α
( ) 22 zxzx,rxz += , ( ) 22 zyzy,ryz +=  
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A 3  Experimentelle Untersuchungen an MAG-HTS-Laminaten 151 
A 3 Experimentelle Untersuchungen an MAG-HTS-Laminaten 
Tabelle A 12: Laminatdicke und Faservolumengehalt unvernähter UD-MAG-, [B/2]S-, 
[A1-A2]- und [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminate 






  [mm] [1] 
[0]16-UD-MAG 0° (σ1t - ε1t) 4,65 0,56 
[90]16-UD-MAG 90° (σ2t - ε2t) 4,66 0,56 
[A1-(B/2)S-A2]-Laminat x (σxt - εxt) 2,55 0,57 
[A1-(B/2)S-A2]-Laminat aus UD-MAG x (σxt - εxt) 2,93 0,52 
[0]16-UD-MAG 0° (σ1c - ε1c) 4,65 0,56 
[90]16-UD-MAG 90° (σ2c - ε2c) 4,63 0,57 
[A1-(B/2)S-A2]-Laminat y (σyt - εyt) 2,55 0,57 
[A1-(B/2)S-A2]-Laminat aus UD-MAG y (σyt - εyt) 2,93 0,52 
[(+452/-452)2]S-Laminat aus UD-MAG x (τ21 - γ21) 4,66 0,57 
[B/2]S-Laminat x (τxy - γxy) 1,05 0,48 
[A1-A2]-Laminat x (τxy - γxy) 1,61 0,60 
[A1-(B/2)S-A2]-Laminat x (τxy - γxy) 2,55 0,56 
[B/2]S-Laminat y (τyx - γyx) 1,04 0,49 
[A1-A2]-Laminat y (τyx - γyx) 1,65 0,59 
[A1-(B/2)S-A2]-Laminat y (τyx - γyx) 2,54 0,57 
[A1-(B/2)S-A2]-Laminat x (CAI) 2,55 0,57 
[A1-(B/2)S-A2]-Laminat y (CAI) 2,55 0,57 
[A1-(B/2)S-A2]-Laminat z (G1C, x*) 2,73 0,56 
[A1-(B/2)S-A2]-Laminat z (G1C, y*) 2,74 0,56 
SVK Spannungs-Verzerrungs-Kurve 
t, c einachsige Scheiben-Zug-/-Druckbelastung 
* Richtung des Rissfortschritts unter Mode-1-Belastung 
Tabelle A 13: Laminatdicke und Faservolumengehalt strukturell vernähter [A1-
















 [mm] [1] [mm] [1] [mm] [1] 
K 1 2,65 0,53 2,47 0,55 2,64 0,52 
K 2 2,66 0,53 2,50 0,55 2,65 0,52 
K 3 2,70 0,54 2,53 0,53 2,66 0,52 
K 4 2,72 0,54 2,59 0,53 2,69 0,52 
K 5 2,72 0,52 2,72 0,51 2,74 0,52 
K 6 2,74 0,52 2,74 0,51 2,69 0,52 
K 7 2,77 0,52 2,81 0,49 2,74 0,52 
K 8 2,84 0,52 2,86 0,49 2,77 0,53 
     (Fortsetzung nächste Seite)
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 [mm] [1] [mm] [1] [mm] [1] 
K 9 2,74 0,51 2,60 0,54 2,53 0,55 
K 10 2,75 0,51 2,61 0,54 2,57 0,55 
K 11 2,83 0,52 2,71 0,52 2,62 0,55 
K 12 2,82 0,52 2,70 0,52 2,64 0,55 
K 13 2,78 0,50 2,80 0,51 2,64 0,53 
K 14 2,80 0,50 2,82 0,51 2,64 0,53 
K 15 2,87 0,50 2,87 0,50 2,70 0,53 
K 16 2,88 0,50 2,72 0,50 2,71 0,54 
K 17 2,62 0,54 2,59 0,54 2,56 0,55 
K 18 2,62 0,54 2,63 0,54 2,56 0,55 
K 19 2,65 0,54 2,68 0,53 2,60 0,55 
K 20 2,68 0,54 2,70 0,53 2,63 0,55 
K 21 2,65 0,53 2,61 0,53 2,61 0,54 
K 22 2,71 0,53 2,64 0,53 2,63 0,54 
K 23 2,77 0,53 2,69 0,52 2,64 0,54 
K 24 2,80 0,53 2,74 0,52 2,70 0,54 
K 25 2,65 0,54 2,63 0,55 2,64 0,54 
K 26 2,65 0,54 2,58 0,55 2,59 0,54 
K 27 2,69 0,54 2,72 0,53 2,67 0,55 
K 28 2,68 0,54 2,67 0,53 2,67 0,55 
K 29 2,72 0,52 2,69 0,53 2,69 0,52 
K 30 2,75 0,52 2,65 0,53 2,67 0,52 
K 31 2,82 0,52 2,79 0,51 2,74 0,52 
K 32 2,80 0,53 2,75 0,51 2,76 0,52 
Tabelle A 14: Schubmodul unvernähter und strukturell vernähter [A1-(B/2)S-A2]-
HTS-Laminate (Three-rail-shear-Belastung) 
 n Schubmodul relativer 
Schubmodul 
 n Schubmodul relativer 
Schubmodul 
 [1] [MPa] [%]  [1] [MPa] [%] 
unvxy 7  13.492 ± 514 100 ± 4 unvyx 6 13.616 ± 605 100 ± 4 
K 1 5  13.662 ± 325 101 ± 2 K 17 6 12.843 ± 670 88  ± 2 
K 2 6  12.510 ± 1.314 93 ± 10 K 18 6 13.581 ± 385 100 ± 3 
K 3 5  11.649 ± 274 86 ± 2 K 19 5 13.866 ± 265 102 ± 3 
K 4 6  12.111 ± 648 90 ± 5 K 20 6 13.558 ± 861 100 ± 6 
K 5 4  11.433 ± 540 85 ± 4 K 21 6 13.187 ± 870 97 ± 6 
K 6 4  11.807 ± 579 88 ± 4 K 22 6 12.895 ± 562 95 ± 4 
K 7 6  11.568 ± 449 86 ± 3 K 23 6 12.917 ± 481 95 ± 4 
K 8 6  11.863 ± 449 86  ± 6 K 24 6 11.698 ± 487 86 ± 4 
K 9 6  11.991 ± 793 89 ± 6 K 25 6 13.654 ± 637 100 ± 6 
      (Fortsetzung nächste Seite)
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Tabelle A 14 (Fortsetzung) 
 n Schubmodul relativer 
Schubmodul 
 n Schubmodul relativer 
Schubmodul 
 [1] [MPa] [%]  [1] [MPa] [%] 
K 10 6  12.378 ± 1.077 92 ± 8 K 26 5 12.668 ± 392 93 ± 3 
K 11 5  11.739 ± 701 87 ± 5 K 27 6 13.105 ± 665 96 ± 5 
K 12 6  12.288 ± 897 91 ± 7 K 28 5 13.525 ± 368 99 ± 3 
K 13 6  12.300 ± 427 91 ± 3 K 29 6 13.713 ± 612 101 ± 4 
K 14 5  12.539 ± 1.372 93 ± 10 K 30 6 13.236 ± 547 97 ± 4 
K 15 6  12.009 ± 894 89 ± 7 K 31 6 13.262 ± 660 97 ± 5 
K 16 6  12.224 ± 627 91 ± 5 K 32 5 12.382 ± 364 91 ± 3 
unv unvernähtes Laminat (Index xy, yx gibt Richtung der Schubbelastung an) 
n Anzahl gültiger Probekörper 
SA1⋅±x  Mittelwert ± einfache Standardabweichung 
Tabelle A 15: Schubfestigkeit unvernähter und strukturell vernähter [A1-(B/2)S-A2]-
HTS-Laminate (Three-rail-shear-Belastung) 
 n Schubfestigkeit relative Schub-
festigkeit 
 n Schubfestigkeit relative 
Schubfestigkeit
 [1] [MPa] [%]  [1] [MPa] [%] 
unvxy 8  222 ± 24 100 ± 11 unvyx 8  238 ± 22 100 ± 9 
K 1 5  194 ± 4 88 ± 2 K 17 6  217 ± 10 91 ± 4 
K 2 5  179 ± 6 81 ± 3 K 18 6  205 ± 9 86 ± 4 
K 3 6  184 ± 10 83 ± 5 K 19 6  208 ± 2 88 ± 1 
K 4 6  179 ± 6 81 ± 3 K 20 6  201 ± 9 84 ± 4 
K 5 6  182 ± 3 82 ± 1 K 21 6  199 ± 6 84 ± 2 
K 6 6  178 ± 5 80 ± 2 K 22 6  194 ± 15 82 ± 6 
K 7 6  179 ± 10 81 ± 4 K 23 5  201 ± 5 84 ± 2 
K 8 6  173 ± 8 78 ± 4 K 24 6  194 ± 9 82 ± 4 
K 9 5  194 ± 15 88 ± 7 K 25 5  207 ± 5 87 ± 2 
K 10 5  195 ± 19 88 ± 9 K 26 4  210 ± 3 88 ± 1 
K 11 3  190 ± 2 86 ± 1 K 27 6  213 ± 11 90 ± 5 
K 12 5  177 ± 15 80 ± 7 K 28 6  213 ± 7 90 ± 3 
K 13 6  182 ± 14 82 ± 6 K 29 6  201 ± 10 84 ± 4 
K 14 5  195 ± 10 88 ± 4 K 30 6  204 ± 6 86 ± 2 
K 15 5  200 ± 21 90 ± 10 K 31 6  197 ± 4 83 ± 2 
K 16 4  186 ± 4 84 ± 2 K 32 5  192 ± 5 81 ± 2 
unv unvernähtes Laminat (Index xy, yx gibt Richtung der Schubbelastung an) 
n Anzahl gültiger Probekörper 
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Tabelle A 16: Schiebung bei 1. und 10. Zfb unvernähter und strukturell vernähter 
[A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminate (Three-rail-shear-Belastung, Grenz-
schallamplitude 19 dB) 
 n Schiebung bei  
1. und 10. Zfb  
relative 
Schiebung bei 
1. und 10. Zfb 
 n Schiebung bei  
1. und 10. Zfb  
relative 
Schiebung bei 
1. und 10. Zfb 
 [1] [%], [%] [%], [%]  [1] [%], [%] [%], [%] 
unvxy 3 
0,38 ± 0,19, 
0,98 ± 0,12 
100 ± 51, 
100 ± 12 unvyx 3 
0,85 ± 0,21, 
1,14 ± 0,05 
100 ± 25, 
100 ± 4 
K 1 2 0,39 ± 0,09, 0,91 ± 0,10 
101 ± 25, 
93 ± 10 K 17 3 
0,82 ± 0,19, 
1,12 ± 0,18 
96 ± 22, 
98 ± 16 
K 2 3 0,43 ± 0,09, 0,84 ± 0,08 
113 ± 24, 
86 ± 8 K 18 3 
0,72 ± 0,17, 
1,01 ± 0,18 
84 ± 19, 
89 ± 16 
K 3 3 0,65 ± 0,15, 1,05 ± 0,10 
170 ± 40, 
107 ± 10 K 19 3 
0,79 ± 0,13, 
1,12 ± 0,11 
93 ± 15, 
98 ± 10 
K 4 3 0,80 ± 0,01, 0,90 ± 0,04 
209 ± 4, 
92 ± 4 K 20 3 
0,63 ± 0,23, 
0,97 ± 0,04 
74 ± 27, 
85 ± 3 
K 5 3 0,64 ± 0,33, 0,94 ± 0,14 
169 ± 85, 
96 ± 14 K 21 2 
0,48 ± 0,01, 
0,68 ± 0,10 
57 ± 1, 
60 ± 9 
K 6 3 0,41 ± 0,17, 0,74 ± 0,05 
107 ± 44, 
75 ± 5 K 22 2 
1,00 ± 0,60, 
1,12 ± 0,60 
117 ± 71, 
99 ± 53 
K 7 3 0,39 ± 0,12, 0,90 ± 0,11 
101 ± 32, 
92 ± 11 K 23 3 
0,89 ± 0,00, 
1,03 ± 0,00 
104 ± 0, 
91 ± 0 
K 8 3 0,34 ± 0,03, 0,69 ± 0,02 
88 ± 8, 
70 ± 2 K 24 3 
0,46 ± 0,17, 
0,71 ± 0,15 
54 ± 20, 
62 ± 13 
K 9 3 0,44 ± 0,11, 0,91 ± 0,14 
114 ± 29, 
93 ± 15 K 25 3 
0,92 ± 0,00, 
1,21 ± 0,03 
107 ± 0, 
106 ± 3 
K 10 3 0,47 ± 0,10, 0,92 ± 0,10 
123 ± 25, 
94 ± 10 K 26 3 
0,70 ± 0,00, 
0,99 ± 0,03 
83 ± 0, 
87 ± 3 
K 11 3 0,57 ± 0,01, 0,83 ± 0,14 
149 ± 1, 
85 ± 14 K 27 3 
0,77 ± 0,10, 
1,05 ± 0,15 
90 ± 11, 
92 ± 13 
K 12 3 0,42 ± 0,13, 0,99 ± 0,13 
110 ± 33, 
102 ± 13 K 28 3 
0,69 ± 0,06, 
1,06 ± 0,18 
81 ± 7, 
93 ± 16 
K 13 3 0,61 ± 0,12, 0,90 ± 0,09 
159 ± 32, 
92 ± 9 K 29 3 
0,74 ± 0,11, 
0,97 ± 0,17 
87 ± 13, 
85 ± 15 
K 14 3 0,56 ± 0,20, 0,80 ± 0,21 
146 ± 53, 
82 ± 22 K 30 3 
0,61 ± 0,01, 
0,77 ± 0,00 
72 ± 1, 
68 ± 0 
K 15 3 0,45 ± 0,15, 0,85 ± 0,12 
119 ± 38, 
87 ± 12 K 31 3 
0,53 ± 0,06, 
0,78 ± 0,05 
62 ± 7, 
69 ± 5 
K 16 3 0,43 ± 0,06, 0,76 ± 0,01 
113 ± 15, 
77 ± 1 K 32 3 
0,61 ± 0,07, 
0,76 ± 0,08 
72 ± 8, 
66 ± 7 
unv unvernähtes Laminat (Index xy, yx gibt Richtung der Schubbelastung an) 
n Anzahl gültiger Probekörper 
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Tabelle A 17: Druckfestigkeit nach Impaktbelastung mit 30 J unvernähter und struk-
turell vernähter [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminate  
 n Druckfestigkeit relative 
Druckfestigkeit
 n Druckfestigkeit relative 
Druckfestigkeit 
 [1] [MPa] [%]  [1] [MPa] [%] 
unvx 8  192 ± 20 100 ± 10 unvy 11  103 ± 29  100 ± 28 
K 1 4  213 ± 8 111 ± 4 K 17 5  136 ± 16  132 ± 16 
K 2 5  210 ± 9 109 ± 5 K 18 4  122 ± 7  119 ± 7 
K 3 5  207 ± 5 108 ± 2 K 19 4  131 ± 4  127 ± 4 
K 4 5  232 ± 19 121 ± 10 K 20 5  149 ± 7  145 ± 7 
K 5 4  203 ± 27 106 ± 14 K 21 4  149 ± 4  145 ± 4 
K 6 4  220 ± 10 114 ± 5 K 22 5  143 ± 7  139 ± 7 
K 7 5  214 ± 11 111 ± 6 K 23 5  139 ± 13  135 ± 12 
K 8 3  216 ± 4 112 ± 2 K 24 5  151 ± 4  147 ± 4 
K 9 4  218 ± 15 114 ± 8 K 25 5  127 ± 19  123 ± 19 
K 10 5  216 ± 19 112 ± 10 K 26 4  145 ± 17  141 ± 16 
K 11 4  203 ± 4 106 ± 2 K 27 5  132 ± 19  128 ± 18 
K 12 4  210 ± 9 109 ± 5 K 28 5  152 ± 9  148 ± 9 
K 13 5  186 ± 25 97 ± 13 K 29 5  135 ± 17  131 ± 17 
K 14 4  195 ± 18 102 ± 9 K 30 5  150 ± 2  146 ± 2 
K 15 5  205 ± 11 107 ± 6 K 31 4  133 ± 3  129 ± 3 
K 16 4  226 ± 13 118 ± 7 K 32 4  153 ± 2  148 ± 2 
unv unvernähtes Laminat (Index x, y gibt Richtung der Druckbelastung an) 
n Anzahl gültiger Probekörper 
SA1⋅±x  Mittelwert ± einfache Standardabweichung 
Tabelle A 18: Impaktfläche auf der Vorderseite unvernähter und strukturell vernähter 
[A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminate nach Impaktbelastung mit 30 J 
 n Impaktfläche relative 
Impaktfläche 
 n Impaktfläche relative 
Impaktfläche 
 [1] [mm2] [%]  [1] [mm2] [%] 
unvx 5 152 ± 16 100 ± 11 unvy 7 156 ± 9 100 ± 6 
K 1 2 158 ± 1 104 ± 1 K 17 4 157 ± 10 101 ± 7 
K 2 3 156 ± 3 103 ± 2 K 18 4 151 ± 12 97 ± 8 
K 3 5 157 ± 29 103 ± 19 K 19 5 161 ± 10 103 ± 7 
K 4 5 161 ± 8 106 ± 5 K 20 5 156 ± 25 100 ± 16 
K 5 4 163 ± 13 107 ± 9 K 21 5 170 ± 24 109 ± 15 
K 6 3 179 ± 7 118 ± 5 K 22 5 169 ± 14 108 ± 9 
K 7 4 159 ± 9 105 ± 6 K 23 5 164 ± 26 105 ± 17 
K 8 4 155 ± 13 102 ± 9 K 24 5 162 ± 41 104 ± 26 
K 9 4 165 ± 6 108 ± 4 K 25 4 154 ± 8 98 ± 5 
K 10 5 171 ± 10 112 ± 6 K 26 4 136 ± 30 87 ± 19 
K 11 3 160 ± 6 105 ± 4 K 27 5 176 ± 12 112 ± 8 
K 12 3 161 ± 28 106 ± 19 K 28 4 159 ± 1 102 ± 0 
K 13 4 161 ± 17 106 ± 11 K 29 5 148 ± 29 94 ± 19 
K 14 4 167 ± 19 110 ± 12 K 30 4 173 ± 5 111 ± 3 
K 15 4 150 ± 14 99 ± 9 K 31 5 168 ± 27 108 ± 18 
      (Fortsetzung nächste Seite)
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Tabelle A 18 (Fortsetzung) 
 n Impaktfläche relative 
Impaktfläche 
 n Impaktfläche relative 
Impaktfläche 
 [1] [mm2] [%]  [1] [mm2] [%] 
K 16 4 155 ± 18 102 ± 12 K 32 5 168 ± 21 107 ± 13 
unv unvernähtes Laminat (Index x, y gibt Richtung der Druckbelastung an) 
n Anzahl gültiger Probekörper 
SA1⋅±x  Mittelwert ± einfache Standardabweichung 
Tabelle A 19: Impakttiefe unvernähter und strukturell vernähter [A1-(B/2)S-A2]-HTS-
Laminate nach Impaktbelastung mit 30 J 
 n Impakttiefe relative 
Impakttiefe 
 n Impakttiefe relative 
Impakttiefe 
 [1] [mm] [%]  [1] [mm] [%] 
unvx 5 3,09 ± 0,81 100 ± 26 unvy 5 2,41 ± 0,22 100 ± 9 
K 1 2 2,91 ± 0,03 94 ± 1 K 17 4 2,79 ± 0,36 116 ± 15 
K 2 4 2,78 ± 0,15 90 ± 5 K 18 4 2,76 ± 0,13 115 ± 6 
K 3 4 2,68 ± 0,26 87 ± 8 K 19 5 2,72 ± 0,26 113 ± 11 
K 4 4 3,03 ± 0,14 98 ± 4 K 20 5 2,92 ± 0,60 121 ± 25 
K 5 4 3,00 ± 0,18 97 ± 6 K 21 5 3,21 ± 0,51 133 ± 21 
K 6 3 3,03 ± 0,61 98 ± 20 K 22 4 2,89 ± 0,13 120 ± 6 
K 7 4 2,92 ± 0,12 94 ± 4 K 23 5 3,05 ± 0,13 127 ± 5 
K 8 4 2,82 ± 0,28 91 ± 9 K 24 4 3,16 ± 0,06 131 ± 2 
K 9 4 2,78 ± 0,51 90 ± 16 K 25 4 2,39 ± 0,05 99 ± 2 
K 10 5 3,05 ± 0,23 99 ± 7 K 26 4 2,57 ± 0,45 107 ± 19 
K 11 4 2,51 ± 0,25 81 ± 8 K 27 4 2,81 ± 0,34 117 ± 14 
K 12 2 2,94 ± 0,01 95 ± 0 K 28 5 3,45 ± 0,74 143 ± 31 
K 13 4 2,54 ± 0,42 82 ± 14 K 29 5 2,75 ± 0,30 114 ± 13 
K 14 3 2,79 ± 0,10 90 ± 3 K 30 5 3,47 ± 0,69 144 ± 29 
K 15 4 2,77 ± 0,12 90 ± 4 K 31 5 2,74 ± 0,28 114 ± 12 
K 16 3 2,99 ± 0,06 97 ± 2 K 32 4 2,85 ± 0,19 118 ± 8 
unv unvernähtes Laminat (Index x, y gibt Richtung der Druckbelastung an) 
n Anzahl gültiger Probekörper 
SA1⋅±x  Mittelwert ± einfache Standardabweichung 
Tabelle A 20: Delaminationsfläche auf der Rückseite unvernähter und strukturell ver-









 [1] [mm2] [%]  [1] [mm2] [%] 
unvx 8 2.154 ± 327 100 ± 15 unvy 7 2.154 ± 302 100 ± 14 
K 1 4 1.205 ± 328 56 ± 15 K 17 2 1.427 ± 710 66 ± 33 
K 2 3 1.138 ± 449 53 ± 21 K 18 3 887 ± 61 41 ± 3 
K 3 2 931 ± 0 43 ± 0 K 19 4 785 ± 27 36 ± 1 
K 4 4 892 ± 183 41 ± 8 K 20 4 1.362 ± 491 63 ± 23 
K 5 3 1.049 ± 280 49 ± 13 K 21 4 687 ± 31 32 ± 1 
K 6 3 897 ± 247 42 ± 11 K 22 5 622 ± 93 29 ± 4 
      (Fortsetzung nächste Seite)
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 [1] [mm2] [%]  [1] [mm2] [%] 
K 7 3 835 ± 203 39 ± 9 K 23 5 701 ± 76 33 ± 4 
K 8 3 783 ± 176 36 ± 8 K 24 4 596 ± 37 28 ± 2 
K 9 3 1.367 ± 487 63 ± 23 K 25 4 1.599 ± 139 74 ± 6 
K 10 4 1.103 ± 338 51 ± 16 K 26 3 1.250 ± 68 58 ± 3 
K 11 3 1.383 ± 468 64 ± 22 K 27 4 859 ± 22 40 ± 1 
K 12 3 695 ± 84 32 ± 4 K 28 4 892 ± 236 41 ± 11 
K 13 3 874 ± 115 41 ± 5 K 29 5 1.337 ± 237 62 ± 11 
K 14 3 707 ± 46 33 ± 2 K 30 5 667 ± 39 31 ± 2 
K 15 2 839 ± 108 39 ± 5 K 31 5 855 ± 148 40 ± 7 
K 16 2 757 ± 56 35 ± 3 K 32 5 792 ± 137 37 ± 6 
unv unvernähtes Laminat (Index x, y gibt Richtung der Druckbelastung an) 
n Anzahl gültiger Probekörper 
SA1⋅±x  Mittelwert ± einfache Standardabweichung 
Tabelle A 21: Länge der Delaminationsfläche unvernähter und strukturell vernähter 
[A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminate nach Impaktbelastung mit 30 J 












 [1] [mm] [%]  [1] [mm] [%] 
unvx 6 127 ± 12 100 ± 9 unvy 7 132 ± 5 100 ± 4 
K 1 3 67 ± 5 53 ± 4 K 17 2 89 ± 36 67 ± 27 
K 2 3 74 ± 28 59 ± 22 K 18 3 54 ± 8 41 ± 6 
K 3 4 49 ± 5 39 ± 4 K 19 4 51 ± 2 39 ± 1 
K 4 3 48 ± 6 38 ± 5 K 20 4 96 ± 27 73 ± 20 
K 5 2 60 ± 0 48 ± 0 K 21 5 39 ± 3 30 ± 2 
K 6 3 53 ± 15 42 ± 12 K 22 5 36 ± 3 27 ± 2 
K 7 3 47 ± 5 37 ±4 K 23 5 40 ± 4 31 ± 3 
K 8 3 51 ± 12 40 ± 10 K 24 4 35 ± 2 26 ± 2 
K 9 3 85 ± 31 67 ± 25 K 25 4 108 ± 21 81 ± 16 
K 10 4 77 ± 33 61 ± 26 K 26 3 108 ± 3 82 ± 2 
K 11 2 112 ± 0 88 ± 0 K 27 4 47 ± 1 36 ± 1 
K 12 2 40 ± 0 32 ± 0 K 28 4 68 ± 38 52 ± 29 
K 13 2 57 ± 0 45 ± 0 K 29 4 111 ± 8 84 ± 6 
K 14 3 42 ± 3 33 ± 2 K 30 5 39 ± 4 29 ± 3 
K 15 2 55 ± 8 43 ± 6 K 31 5 50 ± 8 38 ± 6 
K 16 2 48 ± 5 38 ± 4 K 32 4 41 ± 2 31 ± 1 
unv unvernähtes Laminat (Index x, y gibt Richtung der Druckbelastung an) 
n Anzahl gültiger Probekörper 
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Tabelle A 22: Breite der Delaminationsfläche unvernähter und strukturell vernähter 
[A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminate nach Impaktbelastung mit 30 J 












 [1] [mm] [%]  [1] [mm] [%] 
unvx 8 21,9 ± 4,1 100 ± 19 unvy 7 20,8 ± 1,8 100 ± 9 
K 1 4 23,9 ± 1,5 109 ± 7 K 17 2 22,2 ± 2,6 107 ± 12 
K 2 2 26,7 ± 0,1 122 ± 0 K 18 3 24,3 ± 2,7 117 ± 13 
K 3 4 25,4 ± 2,2 116 ± 10 K 19 4 21,4 ± 1,6 103 ± 8 
K 4 4 24,6 ± 2,0 112 ±°9 K 20 4 22,3 ± 2,4 107 ± 11 
K 5 3 26,7 ± 2,8 122 ± 13 K 21 4 23,0 ± 1,5 111 ± 7 
K 6 2 28,3 ± 0,2 129 ± 1 K 22 5 26,0 ± 2,1 125 ± 10 
K 7 3 26,2 ± 3,7 119 ± 17 K 23 4 24,3 ± 1,4 117 ± 7 
K 8 3 26,5 ± 1,5 121 ± 7 K 24 4 22,3 ± 1,2 107 ± 6 
K 9 3 24,4 ± 3,7 111 ± 17 K 25 3 19,5 ± 1,5 94 ± 7 
K 10 4 24,6 ± 3,0 112 ± 14 K 26 2 19,8 ± 0,2 95 ± 1 
K 11 2 21,2 ± 0,3 97 ± 1 K 27 5 24,0 ± 2,3 116 ± 11 
K 12 3 23,6 ± 1,0 108 ± 5 K 28 4 21,6 ± 1,6 104 ± 8 
K 13 3 23,9 ± 3,1 109 ± 14 K 29 5 20,6 ± 3,0 99 ± 15 
K 14 3 23,7 ± 2,6 108 ± 12 K 30 5 22,6 ± 1,6 109 ± 8 
K 15 2 23,7 ± 0,0 108 ± 0 K 31 5 23,2 ± 2,6 112 ± 12 
K 16 2 23,8 ± 5,0 108 ± 23 K 32 5 24,7 ± 2,4 119 ± 12 
unv unvernähtes Laminat (Index x, y gibt Richtung der Druckbelastung an) 
n Anzahl gültiger Probekörper 
SA1⋅±x  Mittelwert ± einfache Standardabweichung 
Tabelle A 23: Energiefreisetzungsrate G1C bzw. G1R unvernähter und strukturell ver-
nähter [A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminate, ausgewertet nach Flächenme-











 [1] [kJ/m2] [%]  [1] [kJ/m2] [%] 
unvx 5 1,04 ± 0,17 100 ± 17 unvy 7 0,60 ± 0,08 100 ± 13 
K 1 5 1,13 ± 0,03 108 ± 3 K 17 5 0,86 ± 0,05 144 ± 8 
K 2 3 1,52 ± 0,10 146 ± 10 K 18 6 1,17 ± 0,09 194 ± 9 
K 3 5 1,37 ± 0,09 131 ± 8 K 19 5 1,23 ± 0,05 204 ± 5 
K 4 5 1,50 ± 0,13 144 ± 12 K 20 6 1,66 ± 0,15 276 ± 15 
K 5 5 1,80 ± 0,17 172 ± 16 K 21 5 1,34 ± 0,06 223 ± 6 
K 6 4 2,28 ± 0,24 219 ± 23 K 22 6 2,11 ± 0,10 350 ± 10 
K 7 6 2,07 ± 0,27 199 ± 26 K 23 5 2,34 ± 0,14 388 ± 13 
K 8 3 2,71 ± 0,63 260 ± 61 K 24 3 2,89 ± 0,14 480 ± 13 
K 9 5 1,23 ± 0,10 118 ± 9 K 25 4 0,93 ± 0,01 154 ± 1 
K 10 5 1,45 ± 0,15 139 ± 14 K 26 5 1,23 ± 0,06 205 ± 6 
K 11 5 1,47 ± 0,15 142 ± 15 K 27 4 1,19 ± 0,05 198 ± 5 
K 12 5 1,74 ± 0,10 167 ± 10 K 28 4 1,47 ± 0,09 244 ± 8 
K 13 5 1,67 ± 0,04 160 ± 4 K 29 3 1,35 ± 0,01 225 ± 1 
      (Fortsetzung nächste Seite)
 
A 3  Experimentelle Untersuchungen an MAG-HTS-Laminaten 159 











 [1] [kJ/m2] [%]  [1] [kJ/m2] [%] 
K 14 3 2,09 ± 0,20 200 ± 19 K 30 4 2,21 ± 0,11 367 ± 11 
K 15 5 2,22 ± 0,07 213 ± 7 K 31 5 2,06 ± 0,18 341 ± 17 
K 16 4 3,06 ± 0,28 294 ± 27 K 32 3 3,26 ± 0,10 542 ± 10 
unv unvernähtes Laminat (Index x, y gibt Richtung des Rissfortschritts an) 
n Anzahl gültiger Probekörper 
SA1⋅±x  Mittelwert ± einfache Standardabweichung 
Tabelle A 24: Energiefreisetzungsrate G1C bzw. G1R unvernähter und strukturell ver-












 [1] [kJ/m2] [%]  [1] [kJ/m2] [%] 
unvx 5 0,95 ± 0,13 100 ± 14 unvy 6 0,57 ± 0,05 100 ± 8 
K 1 6 1,20 ± 0,10 126 ± 11 K 17 5 0,92 ± 0,11 161 ± 20 
K 2 3 1,57 ± 0,09 165 ± 9 K 18 6 1,18 ± 0,06 209 ± 6 
K 3 5 1,47 ± 0,09 154 ± 9 K 19 5 1,19 ± 0,08 210 ± 9 
K 4 5 1,53 ± 0,17 161 ± 18 K 20 6 1,63 ± 0,12 287 ± 13 
K 5 4 1,67 ± 0,13 175 ± 13 K 21 4 1,31 ± 0,10 231 ± 11 
K 6 4 2,51 ± 0,34 263 ± 36 K 22 6 2,21 ± 0,10 389 ± 10 
K 7 5 2,12 ± 0,11 222 ± 11 K 23 6 2,47 ± 0,15 434 ± 16 
K 8 3 2,82 ± 0,98 296 ± 102 K 24 4 3,29 ± 0,37 580 ± 39 
K 9 5 1,22 ± 0,15 128 ± 15 K 25 5 0,96 ± 0,05 169 ± 5 
K 10 4 1,36 ± 0,13 143 ± 13 K 26 5 1,23 ± 0,09 216 ± 9 
K 11 5 1,54 ± 0,14 161 ± 15 K 27 4 1,17 ± 0,05 206 ± 5 
K 12 5 1,77 ± 0,13 186 ± 14 K 28 4 1,48 ± 0,01 261 ± 1 
K 13 6 1,66 ± 0,20 174 ± 21 K 29 3 1,50 ± 0,03 264 ± 3 
K 14 3 2,44 ± 0,44 256 ± 47 K 30 5 2,41 ± 0,31 424 ± 32 
K 15 5 2,32 ± 0,15 244 ± 16 K 31 5 2,31 ± 0,19 407 ± 20 
K 16 3 3,34 ± 0,09 351 ± 9 K 32 4 3,48 ± 1,02 613 ± 107 
unv unvernähtes Laminat (Index x, y gibt Richtung des Rissfortschritts an) 
n Anzahl gültiger Probekörper 
SA1⋅±x  Mittelwert ± einfache Standardabweichung 
Tabelle A 25: Maximalkraft der G1C, 1R-Prüfung unvernähter und strukturell vernähter 
[A1-(B/2)S-A2]-HTS-Laminate 
 n Maximalkraft relative 
Maximalkraft 
 n Maximalkraft relative 
Maximalkraft 
 [1] [N] [%]  [1] [N] [%] 
unvx 5 1.293 ± 95 100 ± 7 unvy 7 1.565 ± 153 100 ± 10 
K 1 5 1.196 ± 45 93 ± 3 K 17 4 1.123 ± 51 72 ± 3 
      (Fortsetzung nächste Seite)
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Tabelle A 25 (Fortsetzung) 
 n Maximalkraft relative 
Maximalkraft 
 n Maximalkraft relative 
Maximalkraft 
 [1] [N] [%]  [1] [N] [%] 
K 2 3 1.515 ± 30 117 ± 2 K 18 6 1.306 ± 70 83 ± 5 
K 3 5 1.456 ± 32 113 ± 2 K 19 6 1.662 ± 124 106 ± 10 
K 4 5 1.542 ± 124 119 ± 10 K 20 6 1.895 ± 115 121 ± 9 
K 5 4 1.497 ± 63 116 ± 5 K 21 5 1.456 ± 46 93 ± 4 
K 6 3 1.784 ± 25 138 ± 2 K 22 6 1.881 ± 69 120 ± 5 
K 7 4 1.793 ± 14 139 ± 1 K 23 5 1.848 ± 36 118 ± 3 
K 8 3 2.200 ± 65 170 ± 5 K 24 4 2.294 ± 146 147 ± 11 
K 9 4 1.360 ± 72 105 ± 6 K 25 4 1.475 ± 14 94 ± 1 
K 10 5 1.621 ± 92 125 ± 7 K 26 4 1.737 ± 54 111 ± 4 
K 11 4 1.642 ± 28 127 ± 2 K 27 4 1.618 ± 102 103 ± 8 
K 12 5 1.750 ± 107 135 ± 8 K 28 4 1.770 ± 59 113 ± 5 
K 13 6 1.560 ± 59 121 ± 5 K 29 4 1.425 ± 118 91 ± 9 
K 14 3 1.846 ± 101 143 ± 8 K 30 5 1.804 ± 40 115 ± 3 
K 15 5 1.925 ± 48 152 ± 4 K 31 5 1.657 ± 66 106 ± 5 
K 16 4 2.321 ± 57 180 ± 4 K 32 3 1.990 ± 47 127 ± 4 
unv unvernähtes Laminat (Index x, y gibt Richtung des Rissfortschritts an) 
n Anzahl gültiger Probekörper 
SA1⋅±x  Mittelwert ± einfache Standardabweichung 
Tabelle A 26: Einfluss von Nahtparametern auf In-plane- und Out-of-plane-Kennwer-
















tionen 1 – 3 mit minima-
ler Reduktion oder 
maximaler Steigerung 
des Kennwerts; 
Kennwert bezogen auf 
unvernähte Referenz 
Parameterkonfigura-
tionen 1 – 3 mit maxima-
ler Reduktion oder mini-
maler Steigerung des 
Kennwerts; Kennwert 
bezogen auf unvernähte 
Referenz 




K 15; 99 
K 10; 96 
K 12; 95 
K 14; 76 
K 16; 85 






PR-s; 7 K 26; 104 
K 25; 100 
K 18; 95 
K 30; 83 
K 20; 85 




K 4; 101 
K 3; 98 
K 1; 92, K 9; 92 
K 14; 64 
K 16; 75 








PR-NR; 12 K 26; 104 
K 25; 103 
K 27; 100, K 18; 100 
K 24; 78 
K 21; 80 
K 23; 86 
   (Fortsetzung nächste Seite)
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tionen 1 – 3 mit minima-
ler Reduktion oder 
maximaler Steigerung 
des Kennwerts; 
Kennwert bezogen auf 
unvernähte Referenz 
Parameterkonfigura-
tionen 1 – 3 mit maxima-
ler Reduktion oder mini-
maler Steigerung des 
Kennwerts; Kennwert 
bezogen auf unvernähte 
Referenz 




K 5; 122 
K 6; 114 
K 9; 112 
K 13; 94 
K 1; 95 






PR-NR-GF-s; 10 K 17; 108 
K 18; 106 
K 24; 102, K 26; 102 
K 23; 89 
K 27; 90 




K 2; 97 
K 1; 93 
K 10; 92 
K 16; 69, K 14; 69 








NR-GF; 3 K 18; 114 
K 17; 112 
K 20; 110 
K 22; 83 
K 21; 85 








K 2;93, K 14;93 
K 5; 85 
K 7; 86, K 3; 86, K 8; 86 [A1-(B/2)S-A2]-







K 10;88, K 14;88, 
K 9;88, K 1;88 
K 8; 78 
K 12; 80, K 6; 80 





K 6;114, K 9;114 
K 13; 97 
K 14; 102 
K 5; 106, K 11; 106 [A1-(B/2)S-A2]-





s-p; 2 K 32;148, K 28;148 
K 24;147 
K 18; 119 
K 25; 125 




K 16; 294 
K 8; 260 
K 6; 220 
K 1; 108 
K 9; 118 
K 3; 131 [A1-(B/2)S-A2]-





p; 10 K 32; 541 
K 24; 480 
K 23; 388 
K 17; 144 
K 25; 154 
K 18; 194 
* mit Hilfe der Varianzanalyse ermittelter Anteil des Parametereinflusses am 
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Tabelle A 27: Einfluss von Nahtparametern auf Kennwertkombinationen von MAG-
Laminaten 
Parameterkonfigurationen mit maximaler 
Steigerung oder minimaler Reduktion der 
Kennwerte;  
Mittelwert aus Einzelplatzierungen;  
Minimum der Kennwerte aus x- und y-
Richtung bezogen auf unvernähte Referenz* 
Parameterkonfigurationen mit maximaler 
Reduktion bzw. minimaler Steigerung der 
Kennwerte;  
Mittelwert aus Einzelplatzierungen; 
Minimum der Kennwerte aus x- und y-
Richtung bezogen auf unvernähte Referenz* 
-; [1]; [%], [%], … -; [1]; [%], [%], … 
Kennwertkombination1 Et ∧ Ec ∧ Gxy (In-plane-Elastizitätskennwerte) 
K 2; 4,8; 89, 102, 93 
K 10; 4,8; 96, 102, 92 
K 9; 5,2; 93, 97, 89 
K 7; 11,5; 86, 89, 86 
K 8; 11,2; 71, 102, 86 
K 5; 10,7; 86, 92, 85 
Kennwertkombination1 Rt ∧ Rc ∧ Rxy (In-plane-Festigkeitskennwerte) 
K 1; 3,0; 92, 93, 88 
K 10; 3,7; 91, 92, 88 
K 3; 4,8; 98, 91, 83 
K 9; 4,8; 92, 80, 87 
K 6; 13,3; 86, 75, 80 
K 16; 13,2; 75, 69, 81 
K 8; 12,5; 78, 80, 78 
Kennwertkombination1 Et ∧ Ec ∧ Gxy ∧Rt ∧ Rc ∧ Rxy (In-plane-Kennwerte) 
K 10; 4,3; 96, 102, 92, 91, 92, 88 
K 9; 5,0; 93, 97, 89, 92, 80, 87 
K 2; 5,2; 89, 102, 93, 89, 97, 81 
K 6; 11,8; 86, 91,88 ,86, 75, 80 
K 8; 11,8; 71, 102, 86, 78, 80, 78 
K 16; 11,7; 85, 92, 91, 75, 69, 81 
Kennwertkombination1 R30 J ∧ G1R (Out-of-plane-Kennwerte) 
K 16; 1,5; 118, 294 
K 8; 3,0; 112, 260 
K 6; 4,8; 114, 219 
K 11; 13,0; 106, 142 
K 3; 12,8; 108, 131 
K 1; 12,5; 111, 108 
Kennwertkombination2 Et ∧ Ec ∧ Gxy ∧Rt ∧ Rc ∧ Rxy ∧ R30 J ∧ G1R (In- und Out-of-plane-Kennwerte) 
K 10; 5,0; 96, 102, 92, 91, 92, 88, 112, 139 
K 4; 6,5; 85, 93, 90, 94, 88, 81, 121, 144 
K 9; 7,0; 93, 97, 89, 92, 80, 87, 114, 118 
K 12; 7,0; 90, 94, 91, 87, 74, 80, 109, 167 
K 15; 7,0; 92, 100, 89, 76, 76, 83, 107, 213 
K 11; 11,5; 89, 90, 87, 90, 79, 86, 106, 142 
K 13; 11,0; 89, 93, 91, 86, 74, 82, 97, 160 
K 5; 10,5; 86, 92, 85, 80, 75, 82, 106, 172 
Kennwertkombination3 Et ∧ Ec ∧ Gxy ∧Rt ∧ Rc ∧ Rxy ∧ R30 J ∧ G1R (In- und Out-of-plane-Kennwerte) 
K 10; 3,7; 96, 102, 92, 91, 92, 88, 112, 139 
K 9; 5,3; 93, 97, 89, 92, 80, 87, 114, 118 
K 2; 6,0; 89, 102, 93, 89, 97, 81, 109, 146 
K 5; 11,0; 86, 92, 85, 80, 75, 82, 106, 172 
K 6; 11,0; 86, 91,88 ,86, 75, 80, 114, 219 
K 13; 11,0; 89, 93, 91, 86, 74, 82, 97, 160 
K 8; 10,7; 71, 102, 86, 78, 80, 78, 112, 260 
Kennwertkombination4 Et ∧ Ec ∧ Gxy ∧Rt ∧ Rc ∧ Rxy ∧ R30 J ∧ G1R (In- und Out-of-plane-Kennwerte) 
K 16; 5,3; 85, 92, 91, 75, 69, 81, 118, 294 
K 4; 5,7; 85, 93, 90, 94, 88, 81, 121, 144 
K 8; 6,3; 71, 102, 86, 78, 80, 78, 112, 260 
K 11; 13,0; 89, 90, 87, 90, 79, 86, 106, 142 
K 3; 11,7; 88, 97, 86, 98, 91, 83, 108, 131 
K 13; 11,0; 89, 93, 91, 86, 74, 82, 97, 160 
* Referenzwert des unvernähten Laminats siehe Tabelle A 4 – Tabelle A 7, Tabelle A 14, 
 Tabelle A 15, Tabelle A 17 und Tabelle A 23 
1 Mittelwert aus gleichgewichteten Ranglisten 
2 Mittelwert aus gleichgewichteten Ranglisten für Et ∧ Ec ∧ Gxy ∧Rt ∧ Rc ∧ Rxy und R30 J ∧ G1R 
3 Mittelwert aus Ranglisten für Et ∧ Ec ∧ Gxy ∧Rt ∧ Rc ∧ Rxy (doppelt gewichtet) und R30 J ∧ G1R
4 Mittelwert aus Ranglisten für Et ∧ Ec ∧ Gxy ∧Rt ∧ Rc ∧ Rxy und R30 J ∧ G1R (doppelt gewichtet) 
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A 4 Rechnerische Untersuchung strukturell vernähter MAG-Laminate 
Tabelle A 28: Mechanische und thermische Eigenschaften der verwendeten HTS-

































ult ||,f,ε  








































 [MPa] [MPa] [1] [1] [10-6/K] [MPa] [MPa] 
RTM6 (isotrop) 2.890 1.070 0,35 3,4 50 75 43 
f/m Faser-/Matrixeigenschaften 
⊥/||  parallel/senkrecht zur Faserlängsachse 
Tabelle A 29: Faservolumengehalt, Elastizitätsmodul und Festigkeit unvernähter 












  [1] [1] [MPa] [MPa] 
[B]2-Laminat 4 0,47 81.362 ± 3.987 877 ± 21 
[A1-A2]-Laminat 
x (σx - εx) 4 0,55 57.914 ± 3.106 751 ± 19 
[B]2-Laminat 4 0,47 40.819 ± 1.656 420 ± 24 
[A1-A2]-Laminat 
y (σy - εy) 4 0,57 22.199 ± 895 166 ± 11 
SVK Spannungs-Verzerrungs-Kurve 
n Anzahl gültiger Probekörper 
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⎛ −⋅=  zur Modellierung 












 [mm2]; [mm2] 
oder  
[mm]; [mm] 




A  1,443 1,549 0,86 
°0NRA ; °90NRA  1,623; 1,264 1,799; 1,300 0,68; 0,84 
tex136GFA ; tex68GFA 1,905; 0,982 2,045; 1,054 0,87; 0,77 
mm05 ,sA ; mm33 ,sA  1,548; 1,339 1,653; 1,445 0,86; 0,82 
[A1-B-A2]- 
HTA-Laminat 
mm05 ,pA ; mm33 ,pA  1,522; 1,364 1,682; 1,416 0,82; 0,88 
w  0,419 0,681 0,84 
°0NRw ; °90NRw  0,498; 0,340 0,738; 0,623 0,73; 0,75 
tex136GFw ; tex68GFw 0,589; 0,249 0,854; 0,507 0,87; 0,68 
mm05 ,sw ; mm33 ,sw  0,398; 0,439 0,726; 0,635 0,84; 0,79 
[A1-B-A2]- 
HTA-Laminat 
mm05 ,pw ; mm33,pw  0,413; 0,425 0,692; 0,669 0,77; 0,83 
A  0,385 0,913 0,72 
°0NRA ; °90NRA  0,438; 0,341 0,980; 0,835 0,52; 0,86 
tex136GFA ; tex68GFA 0,414; 0,378 1,102; 0,699 0,59; 0,82 
mm05 ,sA ; mm33 ,sA  0,488; 0,292 0,957; 0,856 0,73; 0,66 
[A1-(B/2)S-A2]2-
HTA-Laminat 
mm05 ,pA ; mm33 ,pA  0,489; 0,287 0,930; 0,889 0,74; 0,67 
w  0,124 0,427 0,72 
°0NRw ; °90NRw  0,144; 0,108 0,427; 0,421 0,49; 0,92 
tex136GFw ; tex68GFw 0,113; 0,134 0,519; 0,336 0,59; 0,80 
mm05 ,sw ; mm33 ,sw  0,136; 0,111 0,443; 0,411 0,75; 0,66 
[A1-(B/2)S-A2]2-
HTA-Laminat 
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Tabelle A 31: Rechnerische Untersuchung des Einflusses von Nahtparametern auf 














mit minimaler Reduktion 
oder maximaler Steigerung 
des Kennwerts;  
Kennwert bezogen auf 
unvernähte Referenz 
Parameterkonfigurationen 
mit maximaler Reduktion 
oder minimaler Steigerung 
des Kennwerts;  
Kennwert bezogen auf 
unvernähte Referenz 
 [mm] -; [MPa] NR [°], GF [tex], 
s [mm], p [mm]; [%] 
NR [°], GF [tex], 
s [mm], p [mm]; [%] 
Ext; 
71.472 
0, 17, 5,00, 5,00; 101 
0, 34, 5,00, 5,00; 100 
0, 68, 5,00, 5,00; 100 
0, 136, 3,30, 3,30; 84 
0, 119, 3,30, 3,30; 88 




0, 68, 5,00, 3,30; 95 
0, 68, 4,15, 3,30; 93 
0, 68, 3,30, 3,30; 92 
0, 136, 3,30, 3,30; 76 
0, 119, 3,30, 3,30; 80 
0, 17, 3,30, 3,30; 83 
Gxy ; 
13.492 
0, 68, 3,30, 3,30; 101 
0, 85, 3,30, 3,30; 101 
0, 68, 3,30, 4,15; 100 
0, 136, 3,30, 3,30; 92 
0, 119, 3,30, 3,30; 95 
90, 68, 5,00, 5,00; 95 [A1-(B/2)S-A2]-
HTS-Laminat 2,55 
Rxy ;  
222 
0, 68, 5,00, 3,30; 93 
0, 68, 3,30, 4,15; 91 
0, 34, 5,00, 5,00; 91 
0, 136, 3,30, 3,30; 72 
0, 119, 3,30, 3,30; 77 
0, 102, 3,30, 3,30; 81 
Ext; 
52.294 
0, 17, 5,00, 5,00; 93 
0, 34, 3,30, 3,30; 92 
0, 17, 5,00, 5,00; 92 
0, 136, 3,30, 3,30; 78 
0, 119, 3,30, 3,30; 81 
0, 136, 5,00, 5,00; 82 
Gxy ; 
15.259 
0, 102, 3,30, 3,30; 99 
0, 85, 3,30, 3,30; 99 
0, 68, 3,30, 3,30; 98 
90, 68, 5,00, 5,00; 93 
0, 136, 3,30, 3,30; 94 
90, 68, 3,30, 3,30; 95 
Rxt;  
600 
0, 68, 5,00, 3,30; 95 
0, 68, 4,15, 3,30; 93 
0, 68, 5,00, 4,15; 93 
0, 136, 3,30, 3,30; 71 
0, 119, 3,30, 3,30; 76 
0, 102, 3,30, 3,30; 81 
[-45/0/+45/90]S-
HTS-Laminat 2,05 
Rxy ;  
252 
90, 68, 3,30, 3,30; 92 
90, 68, 5,50, 5,50; 91 
0, 68, 4,15, 5,00; 91 
0, 102, 3,30, 3,30; 74 
0, 136, 3,30, 3,30; 75 
0, 119, 3,30, 3,30; 76 
Ext; 
52.294 
0, 68, 5,00, 3,30; 102 
0, 17, 5,00, 5,00; 101 
0, 34, 5,00, 5,00; 101 
0, 136, 3,30, 3,30; 90 
0, 119, 3,30, 3,30; 93 
0, 102, 3,30, 3,30; 95 
Gxy ; 
15.259 
0, 85, 3,30, 3,30; 108 
0, 68, 3,30, 4,15; 107 
0, 68, 4,15, 3,30; 107 
0, 136, 3,30, 3,30; 98 
0, 119, 3,30, 3,30; 101 
0, 102, 3,30, 3,30; 103 
Rxt;  
600 
0, 68, 5,00, 3,30; 94 
0, 17, 3,30, 3,30; 93 
0, 68, 4,15, 3,30; 91 
0, 136, 3,30, 3,30; 78 
0, 119, 3,30, 3,30; 81 
0, 102, 3,30, 3,30; 83 
[-45/0/+45/90]S-
HTS-Laminat 4,10 
Rxy ;  
252 
90, 68, 5,50, 5,50; 87 
90, 68, 3,30, 3,30; 86 
0, 17, 3,30, 3,30; 81 
0, 136, 3,30, 3,30; 66 
0, 85, 3,30, 3,30; 68 
0, 119, 5,00, 5,00; 70 
 
 
166  Anhang A 
Tabelle A 32: Rechnerische Untersuchung des Einflusses von Nahtparametern auf 
Kombinationen von Scheiben-Elastizitäts- und -Festigkeitskennwerten 





mit minimaler Reduktion  
oder maximaler Steigerung der 
Kennwerte;  
Mittelwert der Einzelplatzierungen; 
Kennwerte bezogen auf unvernähte 
Referenz* 
Parameterkonfigurationen 
mit maximaler Reduktion  
oder minimaler Steigerung der  
Kennwerte;  
Mittelwert der Einzelplatzierungen; 
Kennwerte bezogen auf unvernähte 
Referenz* 
-; [mm] 
NR [°], GF [tex], s [mm], p [mm]; 
[1];  
[%], [%], … 
NR [°], GF [tex], s [mm], p [mm]; 
[1];  
[%], [%], … 
Kennwertkombination Ext ∧ Gxy (Elastizitätskennwerte) 
0, 68, 5,00, 3,30; 6,5; 98, 99 
0, 51, 3,30, 3,30; 6,5; 98, 100 
0, 68, 3,30, 4,15; 7,5; 98, 100 
0, 68, 3,30, 3,30; 7,5; 97, 101 
0, 136, 3,30, 3,30; 24,0; 84, 92 
0, 119, 3,30, 3,30; 23,0; 88, 95 
0, 102, 3,30, 3,30; 18,5; 91, 98 
90, 68, 5,00, 5,00; 18,5; 97, 95 
Kennwertkombination Rxt ∧ Rxy (Festigkeitskennwerte) 
0, 68, 5,00, 3,30; 1,0; 95, 93 
0, 68, 4,15, 3,30; 2,0; 93, 91 
0, 51, 3,30, 3,30; 6,5; 90, 91 
0, 136, 3,30, 3,30; 24,0; 76, 72 
0, 119, 3,30, 3,30; 23,0; 80, 77 
0, 102, 3,30, 3,30; 21,5; 85, 81 








Kennwertkombination Ext ∧ Gxy ∧ Rxt ∧ Rxy (In-plane-Kennwerte) 
 
0, 68, 5,00, 3,30; 3,8; 98, 99, 95, 93 
0, 68, 3,30, 4,15; 5,0; 98, 100, 93, 91 
0, 51, 3,30, 3,30; 6,5; 98, 100, 92, 91 
0, 136, 3,30, 3,30; 24,0; 84, 92, 76, 72 
0, 119, 3,30, 3,30; 23,0; 88, 95, 80, 77 
0, 102, 3,30, 3,30; 20,0; 91, 98, 85, 81 
Kennwertkombination Ext ∧ Gxy (Elastizitätskennwerte) 
0, 68, 5,00, 3,30; 6,5; 90, 97 
0, 34, 3,30, 3,30; 6,5; 91, 96 
0, 68, 4,15, 3,30; 6,5; 89, 97 
0, 136, 3,30, 3,30; 23,5; 78, 94 
90, 68, 5,00, 5,00; 19,5; 88, 93 
0, 136, 5,00, 5,00; 18,5; 82, 96 
Kennwertkombination Rxt ∧ Rxy (Festigkeitskennwerte) 
90, 68, 3,30, 3,30; 2,5; 92, 92 
0, 68, 5,00, 3,30; 5,5; 95, 87 
0, 34, 3,30, 3,30; 6,5; 92, 87 
0, 136, 3,30, 3,30; 23,5; 71, 75 
0, 102, 3,30, 3,30; 23,0; 81, 74 
0, 119, 3,30, 3,30; 22,5; 76, 76 




0, 68, 5,00, 3,30; 6,0; 90, 97, 95, 87 
0, 34, 5,00, 5,00; 6,5; 91, 96, 92, 87 
0, 68, 4,15, 3,30; 8,0; 89, 97, 93, 84 
0, 136, 3,30, 3,30; 23,5; 78, 94, 71, 75 
0, 119, 3,30, 3,30; 19,0; 81, 96, 76, 76 
0, 102, 3,30, 3,30; 16,8; 84, 99, 81, 74 
Kennwertkombination Ext ∧ Gxy (Elastizitätskennwerte) 
0, 68, 5,00, 3,30; 3,5; 102, 107 
0, 68, 3,30, 4,15; 5,5; 100, 107 
0, 51, 3,30, 3,30; 6,5; 100, 108 
0, 136, 3,30, 3,30; 24,0; 90, 98 
0, 119, 3,30, 3,30; 23,0; 93, 101 
0, 102, 3,30, 3,30; 22,0; 95, 103 




0, 17, 3,30, 3,30; 2,5; 93, 81 
90, 68, 5,00, 5,00; 5,0; 89, 87 
0, 17, 5,00, 5,00; 5,0; 91, 77 
0, 136, 3,30, 3,30; 24,0; 78, 66 
0, 85, 3,30, 3,30; 22,0; 83, 68 
0, 102, 3,30, 3,30; 20,0; 83, 72 
A 4  Rechnerische Untersuchung strukturell vernähter MAG-Laminate 167 





mit minimaler Reduktion  
oder maximaler Steigerung der 
Kennwerte;  
Mittelwert der Einzelplatzierungen; 
Kennwerte bezogen auf unvernähte 
Referenz* 
Parameterkonfigurationen 
mit maximaler Reduktion  
oder minimaler Steigerung der  
Kennwerte;  
Mittelwert der Einzelplatzierungen; 
Kennwerte bezogen auf unvernähte 
Referenz* 
-; [mm] 
NR [°], GF [tex], s [mm], p [mm]; 
[1];  
[%], [%], … 
NR [°], GF [tex], s [mm], p [mm]; 
[1];  
[%], [%], … 




0, 68, 5,00, 3,30; 5,8; 102, 107, 94, 73
0, 34, 3,30, 3,30; 6,5; 100, 107, 91, 77
0, 17, 3,30, 3,30; 6,8; 100, 106, 93, 81 
0, 136, 3,30, 3,30; 24,0; 90, 98, 78, 66 
0, 102, 3,30, 3,30; 21,0; 95, 103, 83, 72
0, 119, 3,30, 3,30; 20,0; 93, 101, 81, 74 
* Referenzwert des unvernähten Laminats siehe Tabelle A 31 
Tabelle A 33: Mittelwert der Fehlstellenbreiten w  und -flächen A  (ermittelt über 19 
Laminatschichten), Faservolumengehalt ϕvernäht und Dickenverhältnis 
tunvernäht/tvernäht strukturell vernähter Laminate 
p s GF 
 











[mm] [mm] [tex]  [mm] [mm²] [1] [1]  [mm] [mm²] [1] [1]  
   Laminatdicke 2 mm Laminatdicke 3 mm  
3,3 3,3 17  0,25 0,37 0,52 0,97  0,24 0,53 0,54 0,98 
3,3 3,3 34  0,40 0,77 0,51 0,96  0,40 0,90 0,54 0,97 
3,3 3,3 68  0,70 1,58 0,50 0,94  0,70 1,66 0,53 0,96 
3,3 3,3 102  1,00 2,38 0,49 0,91  1,00 2,41 0,52 0,94 
3,3 3,3 136  1,31 3,18 0,48 0,89  1,30 3,16 0,51 0,93 
3,3 3,3 170  1,61 3,99 0,47 0,87  1,60 3,92 0,51 0,92 
3,3 5,0 17  0,29 0,42 0,52 1,00  0,28 0,61 0,55 1,00 
3,3 5,0 34  0,45 0,88 0,52 0,99  0,44 1,05 0,54 0,99 
3,3 5,0 68  0,77 1,80 0,51 0,97  0,75 1,91 0,53 0,98 
3,3 5,0 102  1,10 2,72 0,49 0,94  1,06 2,78 0,53 0,96 
3,3 5,0 136  1,42 3,65 0,48 0,92  1,37 3,64 0,52 0,95 
3,3 5,0 170  1,75 4,57 0,47 0,90  1,68 4,51 0,51 0,93 
3,3 6,6 17  0,32 0,46 0,53 1,03  0,31 0,69 0,55 1,02 
3,3 6,6 34  0,50 0,98 0,52 1,02  0,47 1,18 0,55 1,01 
3,3 6,6 68  0,84 2,01 0,51 0,99  0,79 2,15 0,54 0,99 
3,3 6,6 102  1,19 3,05 0,50 0,97  1,11 3,12 0,53 0,98 
3,3 6,6 136  1,53 4,08 0,49 0,95  1,43 4,09 0,52 0,97 
3,3 6,6 170  1,88 5,12 0,48 0,93  1,75 5,06 0,51 0,95 
3,3 10,0 17  0,40 0,55 0,54 1,09  0,39 0,87 0,56 1,06 
3,3 10,0 34  0,60 1,19 0,53 1,08  0,55 1,47 0,55 1,05 
3,3 10,0 68  0,99 2,46 0,52 1,05  0,89 2,66 0,54 1,03 
3,3 10,0 102  1,38 3,74 0,51 1,03  1,23 3,85 0,53 1,02 
3,3 10,0 136  1,77 5,01 0,49 1,01  1,57 5,05 0,53 1,00 
3,3 10,0 170  2,16 6,28 0,48 0,98  1,90 6,24 0,52 0,99 
Abb. A 1 
Abb. A 5 




          (Fortsetzung nächste Seite)
168  Anhang A 
Tabelle A 33 (Fortsetzung) 
p s GF 
 











[mm] [mm] [tex]  [mm] [mm²] [1] [1]  [mm] [mm²] [1] [1]  
   Laminatdicke 4 mm Laminatdicke 5 mm  
3,3 3,3 17  0,31 0,69 0,57 0,99  0,46 0,84 0,59 1,00 
3,3 3,3 34  0,42 0,96 0,56 0,99  0,47 0,88 0,59 1,00 
3,3 3,3 68  0,64 1,52 0,56 0,98  0,48 0,98 0,59 1,00 
3,3 3,3 102  0,86 2,07 0,55 0,97  0,49 1,07 0,59 1,00 
3,3 3,3 136  1,09 2,62 0,55 0,97  0,50 1,16 0,58 1,00 
3,3 3,3 170  1,31 3,18 0,54 0,96  0,51 1,26 0,58 1,00 
3,3 5,0 17  0,35 0,87 0,57 1,00  0,54 1,21 0,59 1,00 
3,3 5,0 34  0,46 1,19 0,57 1,00  0,55 1,26 0,59 1,00 
3,3 5,0 68  0,69 1,83 0,56 0,99  0,57 1,38 0,59 1,00 
3,3 5,0 102  0,91 2,47 0,56 0,98  0,58 1,49 0,59 1,00 
3,3 5,0 136  1,14 3,10 0,55 0,97  0,60 1,60 0,59 1,00 
3,3 5,0 170  1,36 3,74 0,55 0,97  0,61 1,72 0,58 1,00 
3,3 6,6 17  0,40 1,05 0,57 1,01  0,61 1,55 0,59 1,00 
3,3 6,6 34  0,51 1,41 0,57 1,00  0,62 1,62 0,59 1,00 
3,3 6,6 68  0,74 2,12 0,56 1,00  0,65 1,75 0,59 1,00 
3,3 6,6 102  0,96 2,84 0,56 0,99  0,67 1,88 0,59 1,00 
3,3 6,6 136  1,19 3,56 0,55 0,98  0,69 2,02 0,59 1,00 
3,3 6,6 170  1,41 4,27 0,55 0,97  0,71 2,15 0,58 1,00 
3,3 10,0 17  0,49 1,42 0,58 1,02  0,77 2,29 0,60 0,99 
3,3 10,0 34  0,60 1,86 0,57 1,02  0,78 2,37 0,60 0,99 
3,3 10,0 68  0,83 2,75 0,57 1,01  0,81 2,55 0,59 0,99 
3,3 10,0 102  1,06 3,63 0,56 1,00  0,85 2,72 0,59 0,99 
3,3 10,0 136  1,29 4,52 0,56 1,00  0,88 2,89 0,59 0,99 
3,3 10,0 170  1,52 5,40 0,55 0,99  0,91 3,06 0,59 0,99 
Abb. A 1 
Abb. A 5 




   Laminatdicke 2 mm Laminatdicke 3 mm  
5,0 3,3 17  0,25 0,44 0,52 0,97  0,26 0,61 0,54 0,98 
5,0 3,3 34  0,40 0,92 0,51 0,96  0,41 1,05 0,54 0,98 
5,0 3,3 68  0,71 1,86 0,50 0,94  0,71 1,92 0,53 0,96 
5,0 3,3 102  1,02 2,81 0,49 0,92  1,02 2,79 0,52 0,95 
5,0 3,3 136  1,33 3,76 0,48 0,90  1,32 3,66 0,51 0,93 
5,0 3,3 170  1,63 4,71 0,47 0,88  1,62 4,53 0,51 0,92 
5,0 5,0 17  0,29 0,49 0,52 1,01  0,30 0,72 0,55 1,00 
5,0 5,0 34  0,45 1,03 0,52 1,00  0,45 1,22 0,54 1,00 
5,0 5,0 68  0,79 2,12 0,51 0,97  0,77 2,22 0,53 0,98 
5,0 5,0 102  1,12 3,21 0,49 0,95  1,08 3,22 0,53 0,97 
5,0 5,0 136  1,45 4,30 0,48 0,93  1,39 4,22 0,52 0,95 
5,0 5,0 170  1,78 5,38 0,47 0,91  1,71 5,22 0,51 0,94 
5,0 6,6 17  0,32 0,53 0,53 1,04  0,33 0,82 0,55 1,02 
5,0 6,6 34  0,50 1,14 0,52 1,02  0,49 1,38 0,54 1,01 
5,0 6,6 68  0,86 2,36 0,51 1,00  0,82 2,51 0,54 1,00 
5,0 6,6 102  1,21 3,58 0,50 0,98  1,14 3,63 0,53 0,98 
5,0 6,6 136  1,56 4,80 0,49 0,96  1,46 4,75 0,52 0,97 
5,0 6,6 170  1,92 6,02 0,47 0,94  1,78 5,87 0,51 0,95 
5,0 10,0 17  0,40 0,62 0,53 1,10  0,41 1,04 0,56 1,06 
5,0 10,0 34  0,60 1,37 0,53 1,09  0,58 1,73 0,55 1,05 
5,0 10,0 68  1,00 2,87 0,52 1,06  0,92 3,11 0,54 1,04 
Abb. A 2 





           (Fortsetzung nächste Seite)
A 4  Rechnerische Untersuchung strukturell vernähter MAG-Laminate 169 
Tabelle A 33 (Fortsetzung) 
p s GF 
 











[mm] [mm] [tex]  [mm] [mm²] [1] [1]  [mm] [mm²] [1] [1]  
   Laminatdicke 2 mm Laminatdicke 3 mm  
5,0 10,0 102  1,40 4,37 0,51 1,04  1,27 4,49 0,53 1,02  
5,0 10,0 136  1,81 5,87 0,49 1,02  1,61 5,87 0,53 1,01  
5,0 10,0 170  2,21 7,37 0,48 0,99  1,95 7,25 0,52 0,99  
   Laminatdicke 4 mm Laminatdicke 5 mm  
5,0 3,3 17  0,36 0,86 0,57 0,99  0,61 1,19 0,59 1,00 
5,0 3,3 34  0,48 1,17 0,56 0,99  0,62 1,24 0,59 1,00 
5,0 3,3 68  0,70 1,80 0,56 0,98  0,62 1,34 0,59 1,00 
5,0 3,3 102  0,92 2,43 0,55 0,97  0,63 1,44 0,59 1,00 
5,0 3,3 136  1,14 3,06 0,55 0,97  0,63 1,54 0,58 1,00 
5,0 3,3 170  1,36 3,69 0,54 0,96  0,63 1,64 0,58 1,00 
5,0 5,0 17  0,42 1,14 0,57 1,00  0,73 1,19 0,59 1,00 
5,0 5,0 34  0,53 1,50 0,57 1,00  0,73 1,86 0,59 1,00 
5,0 5,0 68  0,76 2,23 0,56 0,99  0,74 1,99 0,59 1,00 
5,0 5,0 102  0,98 2,95 0,56 0,98  0,74 2,12 0,59 1,00 
5,0 5,0 136  1,20 3,68 0,55 0,97  0,75 2,25 0,59 1,00 
5,0 5,0 170  1,42 4,41 0,55 0,97  0,76 2,38 0,58 1,00 
5,0 6,6 17  0,48 1,40 0,57 1,01  0,83 2,36 0,59 0,99 
5,0 6,6 34  0,59 1,81 0,57 1,00  0,84 2,44 0,59 0,99 
5,0 6,6 68  0,81 2,63 0,56 1,00  0,84 2,60 0,59 0,99 
5,0 6,6 102  1,04 3,45 0,56 0,99  0,85 2,76 0,59 0,99 
5,0 6,6 136  1,26 4,26 0,55 0,98  0,86 2,92 0,59 0,99 
5,0 6,6 170  1,48 5,08 0,55 0,97  0,87 3,08 0,58 0,99 
5,0 10,0 17  0,60 1,95 0,58 1,02  1,05 3,57 0,60 0,99 
5,0 10,0 34  0,71 2,46 0,57 1,02  1,06 3,68 0,60 0,99 
5,0 10,0 68  0,94 3,48 0,57 1,01  1,08 3,90 0,59 0,99 
5,0 10,0 102  1,16 4,49 0,56 1,00  1,09 4,12 0,59 0,99 
5,0 10,0 136  1,39 5,51 0,56 1,00  1,11 4,34 0,59 0,99 
5,0 10,0 170  1,62 6,53 0,55 0,99  1,12 4,57 0,59 0,99 
Abb. A 2 





   Laminatdicke 2 mm Laminatdicke 3 mm  
6,6 3,3 17  0,25 0,51 0,52 0,98  0,27 0,70 0,54 0,99 
6,6 3,3 34  0,41 1,05 0,51 0,97  0,42 1,19 0,54 0,98 
6,6 3,3 68  0,72 2,13 0,50 0,95  0,73 2,17 0,53 0,97 
6,6 3,3 102  1,03 3,22 0,49 0,93  1,03 3,15 0,52 0,95 
6,6 3,3 136  1,34 4,30 0,48 0,91  1,34 4,13 0,51 0,94 
6,6 3,3 170  1,66 5,39 0,47 0,89  1,64 5,11 0,50 0,92 
6,6 5,0 17  0,29 0,55 0,52 1,01  0,31 0,82 0,55 1,01 
6,6 5,0 34  0,46 1,18 0,52 1,00  0,47 1,39 0,54 1,00 
6,6 5,0 68  0,80 2,42 0,50 0,98  0,79 2,51 0,53 0,98 
6,6 5,0 102  1,13 3,66 0,49 0,96  1,10 3,64 0,52 0,97 
6,6 5,0 136  1,47 4,91 0,48 0,94  1,42 4,77 0,52 0,96 
6,6 5,0 170  1,81 6,15 0,47 0,92  1,73 5,89 0,51 0,94 
6,6 6,6 17  0,33 0,60 0,53 1,04  0,35 0,94 0,55 1,03 
6,6 6,6 34  0,51 1,29 0,52 1,03  0,51 1,58 0,54 1,02 
6,6 6,6 68  0,87 2,69 0,51 1,01  0,84 2,84 0,54 1,00 
6,6 6,6 102  1,23 4,08 0,50 0,99  1,16 4,10 0,53 0,99 
6,6 6,6 136  1,59 5,48 0,49 0,96  1,49 5,37 0,52 0,97 
Abb. A 3 





           (Fortsetzung nächste Seite)
170  Anhang A 
Tabelle A 33 (Fortsetzung) 
p s GF 
 











[mm] [mm] [tex]  [mm] [mm²] [1] [1]  [mm] [mm²] [1] [1]  
   Laminatdicke 2 mm Laminatdicke 3 mm  
6,6 6,6 170  1,95 6,87 0,47 0,94  1,82 6,63 0,51 0,96 
6,6 10,0 17  0,40 0,69 0,53 1,11  0,43 1,20 0,56 1,06 
6,6 10,0 34  0,61 1,55 0,53 1,09  0,60 1,98 0,55 1,06 
6,6 10,0 68  1,02 3,26 0,52 1,07  0,95 3,53 0,54 1,04 
6,6 10,0 102  1,43 4,97 0,50 1,05  1,30 5,09 0,53 1,03 
6,6 10,0 136  1,84 6,69 0,49 1,02  1,65 6,64 0,53 1,01 
6,6 10,0 170  2,25 8,40 0,48 1,00  1,99 8,20 0,52 0,99 
Abb. A 3 





   Laminatdicke 4 mm Laminatdicke 5 mm  
6,6 3,3 17  0,42 1,02 0,57 0,99  0,76 1,52 0,59 1,00 
6,6 3,3 34  0,53 1,37 0,56 0,99  0,75 1,58 0,59 1,00 
6,6 3,3 68  0,75 2,07 0,56 0,98  0,75 1,68 0,59 1,00 
6,6 3,3 102  0,96 2,77 0,55 0,97  0,75 1,79 0,59 1,00 
6,6 3,3 136  1,18 3,47 0,55 0,97  0,75 1,90 0,58 1,00 
6,6 3,3 170  1,40 4,16 0,54 0,96  0,75 2,01 0,58 1,00 
6,6 5,0 17  0,49 1,39 0,57 1,00  0,90 2,35 0,59 0,99 
6,6 5,0 34  0,60 1,79 0,57 1,00  0,90 2,42 0,59 0,99 
6,6 5,0 68  0,82 2,60 0,56 0,99  0,90 2,57 0,59 0,99 
6,6 5,0 102  1,04 3,41 0,56 0,98  0,90 2,72 0,59 0,99 
6,6 5,0 136  1,26 4,22 0,55 0,97  0,90 2,87 0,59 0,99 
6,6 5,0 170  1,48 5,03 0,55 0,97  0,90 3,01 0,58 0,99 
6,6 6,6 17  0,56 1,73 0,57 1,01  1,03 3,12 0,59 0,99 
6,6 6,6 34  0,67 2,19 0,57 1,00  1,03 3,22 0,59 0,99 
6,6 6,6 68  0,89 3,10 0,56 1,00  1,03 3,40 0,59 0,99 
6,6 6,6 102  1,11 4,02 0,56 0,99  1,03 3,59 0,59 0,99 
6,6 6,6 136  1,33 4,93 0,55 0,98  1,03 3,78 0,59 0,99 
6,6 6,6 170  1,55 5,85 0,55 0,97  1,03 3,96 0,58 0,99 
6,6 10,0 17  0,70 2,45 0,58 1,02  1,32 4,77 0,60 0,98 
6,6 10,0 34  0,81 3,02 0,57 1,02  1,32 4,91 0,60 0,98 
6,6 10,0 68  1,03 4,16 0,57 1,01  1,32 5,17 0,59 0,98 
6,6 10,0 102  1,26 5,30 0,56 1,00  1,32 5,44 0,59 0,98 
6,6 10,0 136  1,48 6,44 0,56 1,00  1,32 5,71 0,59 0,98 
6,6 10,0 170  1,71 7,58 0,55 0,99  1,32 5,98 0,59 0,98 
Abb. A 3 





   Laminatdicke 2 mm Laminatdicke 3 mm  
10,0 3,3 17  0,25 0,64 0,52 1,00  0,30 0,87 0,54 1,00 
10,0 3,3 34  0,41 1,33 0,51 0,99  0,45 1,48 0,54 0,99 
10,0 3,3 68  0,74 2,71 0,50 0,97  0,76 2,70 0,53 0,97 
10,0 3,3 102  1,06 4,08 0,49 0,94  1,07 3,91 0,52 0,96 
10,0 3,3 136  1,38 5,46 0,48 0,92  1,37 5,13 0,51 0,94 
10,0 3,3 170  1,70 6,83 0,46 0,90  1,68 6,34 0,50 0,93 
10,0 5,0 17  0,29 0,69 0,52 1,03  0,35 1,04 0,54 1,02 
10,0 5,0 34  0,47 1,48 0,51 1,02  0,51 1,74 0,54 1,01 
10,0 5,0 68  0,82 3,06 0,50 1,00  0,82 3,14 0,53 0,99 
10,0 5,0 102  1,17 4,63 0,49 0,97  1,14 4,53 0,52 0,98 
10,0 5,0 136  1,52 6,21 0,48 0,95  1,56 5,93 0,52 0,96 
10,0 5,0 170  1,86 7,79 0,47 0,93  1,78 7,32 0,51 0,95 
10,0 6,6 17  0,33 0,74 0,52 1,06  0,39 1,20 0,55 1,03 
Abb. A 4 
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Tabelle A 33 (Fortsetzung) 
p s GF 
 











[mm] [mm] [tex]  [mm] [mm²] [1] [1]  [mm] [mm²] [1] [1]  
   Laminatdicke 2 mm Laminatdicke 3 mm  
10,0 6,6 34  0,52 1,62 0,52 1,05  0,55 1,98 0,54 1,03 
10,0 6,6 68  0,89 3,38 0,51 1,03  0,89 3,55 0,53 1,01 
10,0 6,6 102  1,27 5,15 0,49 1,00  1,22 5,12 0,53 1,00 
10,0 6,6 136  1,64 6,92 0,48 0,98  1,55 6,68 0,52 0,98 
10,0 6,6 170  2,02 8,68 0,47 0,96  1,88 8,25 0,51 0,97 
10,0 10,0 17  0,40 0,83 0,53 1,12  0,48 1,54 0,55 1,07 
10,0 10,0 34  0,62 1,91 0,53 1,11  0,66 2,50 0,55 1,07 
10,0 10,0 68  1,05 4,08 0,51 1,09  1,02 4,43 0,54 1,05 
10,0 10,0 102  1,48 6,25 0,50 1,06  1,37 6,36 0,53 1,03 
10,0 10,0 136  1,91 8,42 0,49 1,04  1,73 8,29 0,52 1,02 
10,0 10,0 170  2,34 10,59 0,48 1,02  2,09 10,22 0,52 1,00 
Abb. A 4 





   Laminatdicke 4 mm Laminatdicke 5 mm  
10,0 3,3 17  0,54 1,37 0,57 0,99  1,05 2,23 0,59 0,99 
10,0 3,3 34  0,64 1,79 0,56 0,99  1,05 2,29 0,59 0,99 
10,0 3,3 68  0,86 2,64 0,56 0,98  1,03 2,41 0,59 0,99 
10,0 3,3 102  1,07 3,49 0,55 0,97  1,02 2,53 0,59 0,99 
10,0 3,3 136  1,28 4,34 0,55 0,97  1,01 2,65 0,58 0,99 
10,0 3,3 170  1,49 5,18 0,54 0,96  1,00 2,78 0,58 0,99 
10,0 5,0 17  0,63 1,91 0,57 1,00  1,27 3,52 0,59 0,99 
10,0 5,0 34  0,74 2,41 0,57 1,00  1,26 3,61 0,59 0,99 
10,0 5,0 68  0,95 3,40 0,56 0,99  1,24 3,80 0,59 0,99 
10,0 5,0 102  1,17 4,39 0,56 0,98  1,22 3,98 0,59 0,99 
10,0 5,0 136  1,38 5,37 0,55 0,97  1,21 4,17 0,59 0,99 
10,0 5,0 170  1,60 6,36 0,55 0,97  1,19 4,35 0,58 0,99 
10,0 6,6 17  0,72 2,43 0,57 1,01  1,46 4,74 0,59 0,98 
10,0 6,6 34  0,83 2,99 0,57 1,00  1,45 4,86 0,59 0,98 
10,0 6,6 68  1,05 4,11 0,56 1,00  1,43 5,10 0,59 0,98 
10,0 6,6 102  1,26 5,23 0,56 0,99  1,41 5,35 0,59 0,98 
10,0 6,6 136  1,48 6,35 0,55 0,98  1,39 5,59 0,59 0,98 
10,0 6,6 170  1,69 7,47 0,55 0,97  1,37 5,83 0,58 0,98 
10,0 10,0 17  0,91 3,52 0,58 1,02  1,88 7,33 0,60 0,98 
10,0 10,0 34  1,02 4,22 0,57 1,02  1,87 7,51 0,60 0,98 
10,0 10,0 68  1,24 5,62 0,57 1,01  1,84 7,88 0,59 0,98 
10,0 10,0 102  1,46 7,02 0,56 1,01  1,81 8,25 0,59 0,98 
10,0 10,0 136  1,68 8,43 0,56 1,00  1,78 8,61 0,59 0,98 
10,0 10,0 170  1,90 9,83 0,55 0,99  1,76 8,98 0,59 0,98 
Abb. A 4 
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Tabelle A 34: Rechnerisch ermittelte Druckfestigkeit strukturell vernähter [A1-(B/2)S-
A2]-HTS-Laminate nach Impaktbelastung mit 30 J  
 Druckfestigkeit relative  
Druckfestigkeitx 
 Druckfestigkeit relative  
Druckfestigkeity 
 [MPa] [%]  [MPa] [%] 
K 1 203 106 K 17 135 131 
K 2 215 112 K 18 143 139 
K 3 209 109 K 19 139 135 
K 4 221 115 K 20 147 143 
K 5 204 106 K 21 136 132 
K 6 216 112 K 22 144 140 
K 7 210 109 K 23 140 136 
K 8 223 116 K 24 148 144 
K 9 200 104 K 25 133 129 
K 10 211 110 K 26 141 137 
K 11 206 107 K 27 137 133 
K 12 218 113 K 28 145 141 
K 13 201 104 K 29 134 130 
K 14 212 111 K 30 141 137 
K 15 207 108 K 31 138 134 
K 16 219 114 K 32 146 142 
x bezogen auf Referenzwert des unvernähten Laminats in Höhe von 192 MPa  
y bezogen auf Referenzwert des unvernähten Laminats in Höhe von 103 MPa  
Tabelle A 35: Rechnerisch ermittelte interlaminare Mode-1-Energiefreisetzungsrate 











 [kJ/m2] [%]  [kJ/m2] [%] 
K 1 1,00 96 K 17 0,93 155 
K 2 1,33 128 K 18 1,24 206 
K 3 1,32 127 K 19 1,23 204 
K 4 1,76 169 K 20 1,64 273 
K 5 1,67 161 K 21 1,56 259 
K 6 2,23 214 K 22 2,08 345 
K 7 2,21 212 K 23 2,06 342 
K 8 2,95 283 K 24 2,75 457 
K 9 1,02 98 K 25 0,95 158 
K 10 1,36 131 K 26 1,27 211 
K 11 1,35 130 K 27 1,26 209 
K 12 1,80 173 K 28 1,68 279 
K 13 1,71 164 K 29 1,59 265 
K 14 2,28 219 K 30 2,13 353 
K 15 2,26 217 K 31 2,11 350 
K 16 3,02 290 K 32 2,81 468 
x bezogen auf Referenzwert des unvernähten Laminats in Höhe von 1,04 kJ/m2 
y bezogen auf Referenzwert des unvernähten Laminats in Höhe von 0,60 kJ/m2  
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Tabelle A 36: Rechnerische Untersuchung des Einflusses von Nahtparametern auf 
Druckfestigkeit nach Impaktbelastung mit 30 J und Mode-1-Energie-








mit maximaler Steigerung des 
Kennwerts;  
Kennwert bezogen auf 
unvernähte Referenz 
Parameterkonfigurationen 
mit maximaler Reduktion oder 
minimaler Steigerung des  
Kennwerts; 
Kennwert bezogen auf  
unvernähte Referenz 
 -; [1] NR [°], GF [tex], 
s [mm], p [mm]; [%] 
NR [°], GF [tex], 
s [mm], p [mm]; [%] 
Rx, 30 J ; 
192 MPa 
0, 136, 3,30, 3,30; 116 
0, 119, 3,30, 3,30; 116 
0, 102, 3,30, 3,30; 115 
90, 68, 5,00, 5,00; 104 
0, 17, 5,00, 5,00; 105 
0, 34, 5,00, 5,00; 105 [A1-(B/2)S-A2]-
HTS-Laminat 
G1R, x ; 
1,04 kJ/m2 
0, 136, 3,30, 3,30; 283 
0, 119, 3,30, 3,30; 255 
0, 102, 3,30, 3,30; 226 
0, 17, 5,00, 5,00; 47 
0, 34, 5,00, 5,00; 63 
0, 51, 5,00, 5,00; 80 
Tabelle A 37: Rechnerische Untersuchung des Einflusses von Nahtparametern auf 
die Kombination von Druckfestigkeit nach Impaktbelastung mit 30 J 








mit maximaler Steigerung der 
Kennwerte; 
Mittelwert der  
Einzelplatzierungen; 
Kennwerte bezogen auf 
unvernähte Referenz 
Parameterkonfigurationen 
mit maximaler Reduktion bzw. 
minimaler Steigerung der  
Kennwerte; 
Mittelwert der  
Einzelplatzierungen; 
Kennwerte bezogen auf 
unvernähte Referenz 
 
 NR [°], GF [tex], s [mm], p [mm]; 
[1]; 
[%], [%] 
NR [°], GF [tex], s [mm], p [mm];  
[1]; 
[%], [%] 
Rx, 30 J ∧ G1R, x 
0, 136, 3,30, 3,30; 1,0; 116, 283
0, 119, 3,30, 3,30; 2,0; 116, 255
0, 102, 3,30, 3,30; 3,0; 115, 226 
0, 17, 5,00, 5,00; 23,5; 105, 47 
0, 34, 5,00, 5,00; 22,5; 105, 63 
90, 68, 5,00, 5,00; 21,5; 104, 98 [A1-(B/2)S-A2]-
HTS-Laminat 
Rx, 30 J, G1R, x1 
0, 68, 5,00, 3,30; 13,0; 109, 128 
0, 68, 3,30, 4,15; 8,5; 113, 148 
0, 51, 3,30, 3,30; 8,5; 115, 141 
* Referenzwert des unvernähten Laminats siehe Tabelle A 36 
1 Parameterkonfigurationen mit minimaler Reduktion der In-plane-Kennwerte für die 
 Kennwertkombination Ext ∧ Gxy ∧ Rxt ∧ Rxy (vgl. Tabelle A 32) 
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Abb. A 1:  Elastizitätsmoduln E1t und E1c strukturell vernähter (p = 3,3 mm) UD-
Schichten (bezogen auf Referenzgrößen des unvernähten Laminats) 
 
Abb. A 2:  Elastizitätsmoduln E1t und E1c strukturell vernähter (p = 5,0 mm) UD-
Schichten (bezogen auf Referenzgrößen des unvernähten Laminats) 
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Abb. A 3:  Elastizitätsmoduln E1t und E1c strukturell vernähter (p = 6,6 mm) UD-
Schichten (bezogen auf Referenzgrößen des unvernähten Laminats) 
 
Abb. A 4:  Elastizitätsmoduln E1t und E1c strukturell vernähter (p = 10,0 mm) UD-
Schichten (bezogen auf Referenzgrößen des unvernähten Laminats) 
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Abb. A 5:  Elastizitätsmoduln E2t und E2c strukturell vernähter (p = 3,3 mm) UD-
Schichten (bezogen auf Referenzgrößen des unvernähten Laminats) 
 
Abb. A 6:  Elastizitätsmoduln E2t und E2c strukturell vernähter (p = 5,0 mm) UD-
Schichten (bezogen auf Referenzgrößen des unvernähten Laminats) 
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Abb. A 7:  Elastizitätsmoduln E2t und E2c strukturell vernähter (p = 6,6 mm) UD-
Schichten (bezogen auf Referenzgrößen des unvernähten Laminats) 
 
Abb. A 8:  Elastizitätsmoduln E2t und E2c strukturell vernähter (p = 10,0 mm) UD-
Schichten (bezogen auf Referenzgrößen des unvernähten Laminats) 
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Abb. A 9:  Schubmodul G21 strukturell vernähter (p = 3,3 mm) UD-Schichten (bezo-
gen auf Referenzgröße des unvernähten Laminats) 
 
Abb. A 10:  Schubmodul G21 strukturell vernähter (p = 5,0 mm) UD-Schichten (bezo-
gen auf Referenzgröße des unvernähten Laminats) 
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Abb. A 11:  Schubmodul G21 strukturell vernähter (p = 6,6 mm) UD-Schichten (bezo-
gen auf Referenzgröße des unvernähten Laminats) 
 
Abb. A 12:  Schubmodul G21 strukturell vernähter (p = 10,0 mm) UD-Schichten (be-
zogen auf Referenzgröße des unvernähten Laminats) 
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Abb. A 13:  Festigkeit R1t und R1c strukturell vernähter (p = 3,3 mm) UD-Schichten 
(bezogen auf Referenzgröße des unvernähten Laminats) 
 
Abb. A 14:  Festigkeit R1t und R1c strukturell vernähter (p = 5,0 mm) UD-Schichten 
(bezogen auf Referenzgröße des unvernähten Laminats) 
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Abb. A 15:  Festigkeit R1t und R1c strukturell vernähter (p = 6,6 mm) UD-Schichten 
(bezogen auf Referenzgröße des unvernähten Laminats) 
 
Abb. A 16:  Festigkeit R1t und R1c strukturell vernähter (p = 10,0 mm) UD-Schichten 
(bezogen auf Referenzgröße des unvernähten Laminats) 
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Abb. A 17:  Festigkeit R2t und R2c strukturell vernähter (p = 3,3 mm) UD-Schichten 
(bezogen auf Referenzgröße des unvernähten Laminats) 
 
Abb. A 18:  Festigkeit R2t und R2c strukturell vernähter (p = 5,0 mm) UD-Schichten 
(bezogen auf Referenzgröße des unvernähten Laminats) 
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Abb. A 19:  Festigkeit R2t und R2c strukturell vernähter (p = 6,6 mm) UD-Schichten 
(bezogen auf Referenzgröße des unvernähten Laminats) 
 
Abb. A 20:  Festigkeit R2t und R2c strukturell vernähter (p = 10,0 mm) UD-Schichten 
(bezogen auf Referenzgröße des unvernähten Laminats) 
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Abb. A 21:  Schubfestigkeit R21 strukturell vernähter (p = 3,3 mm) UD-Schichten (be-
zogen auf Referenzgröße des unvernähten Laminats) 
 
Abb. A 22:  Schubfestigkeit R21 strukturell vernähter (p = 5,0 mm) UD-Schichten (be-
zogen auf Referenzgröße des unvernähten Laminats) 
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Abb. A 23:  Schubfestigkeit R21 strukturell vernähter (p = 6,6 mm) UD-Schichten (be-
zogen auf Referenzgröße des unvernähten Laminats) 
 
Abb. A 24:  Schubfestigkeit R21 strukturell vernähter (p = 10,0 mm) UD-Schichten 
(bezogen auf Referenzgröße des unvernähten Laminats) 
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